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If. K«y II. OMMto*«*

Unclassified and Unlimited

CUctfl. M

0aela««lfl«d 225

11

https://ntrs.nasa.gov/search.jsp?R=19850021120 2020-03-20T17:39:35+00:00Z



com BEITRAGE ZUR LANGSBEWEGUNG VONf LUGZEUGEN
IN WINDSCHERUNGEN

VON DER FAKULTAT FUR MASCHINENBAU UNO ELEKTROTECHNIK

DER TECHNISCHEN UNIVERSITAT CAROLO-WILHELMINA

ZU BRAUNSCHWEIG

- ZUR ERLANGUNG DER WURDE EINES

3 BY DOKTOR-INGENIEURS (DR.-ING.)

)35 0 APi
S/l^i^L

DN DIPL-ING. PETER KRAUSPE

AUS BREMEN

EINGEREICHT AM: 20. JANUAR 1983

MUNDLICHE PRUFUNG AM: 3. JUNI 1983

BERICHTERSTATTER: PROF. DR.-ING. G. SCHANZEI^

MITBERICHTERSTATTER: PROF. DR. RER.NAT. R. ROTH

1983
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Uberslcht

Die Zusammenhange zwischen den auf eln Flugzeug elnwlrkenden Wlndeln-
fliissen, spezlell Wlndscherungen, und dera daraus resultlerenden dynamlschen
Verbal ten des ungesteuerten Flugzeugs werden analyslert. Dazu werden meteo-
rologlsche Grundsltuationen angegeben, 1n denen Wlndscherungen anzutreffen
sind. Fur den sog. DOWNBURST, elnen Gewltterfallwlnd, wlrd eln einfaches
potentlaltheoretlsches Strb'mungsmodell aufgestelH, das die systematlsche
Untersuchung der Einfliisse dieses Strbmungsvorganges auf die StablHtat und
das dynamlsche Bewegungsverhalten elnes Flugzeugs gestattet. Es erwelst
slch als ausrelchend, den ElnfluB des Windes mlt Hllfe der llnearen Ab-
leitungen der Windkomponenten nach den Ortskoordlnaten, den Wlndgradlenten,
zu charakterlsleren. Alle vler 1n der Flugzeug-Langsbewegung vorkommenden
Gradlenten haben ElnfluO auf die Lage der Phygoldwurzeln, wobel auch
aperlodlsch bzw. dynamlsch Instablle Elgenwerte auftreten kbnnen. Wegen der
Weg- bzw. H6henabhang1gke1t der Wlndgeschwlndlgkelten entstehen ortsvera'n-
derllche Luftkrafte, die unter bestimmten Umstanden zu den zusatzllchen
Elgenwerten "Wegwurzel" und "Hbhenwurzel" fiihren konnen. FUr alle 1n der
Flugzeug-Syrametrleebene roogllchen Formen von Wlndscherungen mlt konstanten
Gradienten lassen slch geelgnete Ingenleurmodelle zur analytlschen Dar-
stellung der Flugzeug-Elgenbewegung 1m flugbetrleblich wlchtlgen Zeltbe-
relch von 20 bis 60 Sekunden nach Elnsetzen der Windscherung angeben. Die
zu erwartenden TrajektoHen des Flugzeugs konnen auf dlese Welse 1m 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 urn die

Probleme, die es schon immer gegeben habe [1]. Ein charakteristisches Bei-
spiel dafiir, wie zutreffend diese Aussage ist, sind die Zusammenhange, die
in den letzten Jahren bei Flugzeugunfallen infolge Windscherungen offenkun-
dig geworden sind.

Die meteorologischen Vorgange im untersten Bereich der Troposphare und ihre
Einflusse 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 ingenieurma'Bigen Lbsungen verlangten. Schlechte Sicht,
tiefe Wolkenschichten, Vereisung und Turbulenz gehbren zu den hinlanglich
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-
nare Windverhaltnisse (Gegen-, Riicken- und Seitenwind, Thermik) werden haupt-
sachlich bei Flugleistungsberechnungen berucksichtigt, haben jedoch auch be-

achtliche Auswirkungen auf die Lbsung navigatorischer Aufgaben. Die hochfre-
quenten, statistisch verteilten Luftbewegungen (Turbulenz, Bben), die slch
als Scherung des Windes infolge kleinskaliger turbulenter Vorgange be-
schreiben lassen, kbnnen zu Beeintrachtigungen des Passagierkomforts und der
Strukturfestigkeit des Flugzeugs fu'hren. Einen erheblichen EinfluB auf die
Flugsicherheit kb'nnen aber auch Windscherungen haben, die infolge einer Sche-
rung des mittleren Windfeldes entstehen (Grenzschichtscherung, Scherung in
Strahlstrbmen), sowie in noch starkerem AusmaB Scherungen durch mesoskalige
instationare Strbmungsvorgange in der Atmosphare (Aufwinde, Fronten, Fallwin-
de).

Abkiirzungen

Abschn. Abschnitt

Gl.,Gln. Gleichung, Gleichungen

KS Koordinatensystem

Unter ScherstrSmungen werden ganz allgemein solche Strbmungen verstanden,

in denen an sich beriihrenden Schichten des strbmenden Mediums Tangential-
krafte auftreten.
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Bel der Betrachtung der Anregungen, die ein Flugzeug auf seiner- Bahn durch

diese Winda'nderungen erfShrt, hat sich eine frequenzma'Bige Trennung der

Windstbrungen als zweckma'Big erwiesen. Im Unterschied zu den hochfrequenten

Boenstb'rungen werden die beiden Jetztgenannten Fonnen von Windscherungen oft

als niederfrequente Winda'nderungen aufgefaBt [42] . Diese Bezeichnung wird im

folgenden sinngema'B verwendet.

Die Analyse von Flugunfallen hat ergeben, daB in den vergangenen zehn Jahren

weltweit nicht tveniger als 25 schwere Flugzeugabstlirze im Flughafen-Nahbe-

reich ursachlich auf die Einwirkung von Scherwinden zuruckzufuhren sind

[1241. Oariiberhinaus kann angenomraen werden, daB sich auch eine Reihe von

waiter zurlickliegenden Flugunfallen wit groBer Wahrscheinlichkeit infolge

einer drastischen Winda'nderung ereigneten (vgl. dazu auch Anhang Al).

Oft wurde bei diesen Unfa'llen in Ermangelung anderer Indizien "menschliches

Versagen" angeflihrt. Der direkte Nachweis eines Windeinflusses als Unfallur-

sache war lange Zeit nicht mbglich, da in den meisten Fallen auBer dem am

betreffenden Flughafen in Bodennahe gemessenen Wind keine weiteren Oaten

liber die Bewegung der Atmosphare zuga'nglich waren.

Grundsatzlich ist der Wind jedoch abha'ngig von Ort und Zeit. Bei der Angabe

von gemessenen Windvektoren in Wettermeldungen handelt es sich urn jeweils

liber 10 Minuten gemittelte Werte in einer MeBhbhe 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

Fa'llen nicht ausreichend reprasentativ fiir die tatsachlichen Windverhaltnis-

se langs der Flugbahn eines anfliegenden Flugzeugs sind [2].

Auch den Piloten standen zunachst keine Instrumente zur Verfligung, die ihnen

einen Anhaltspunkt liber die herrschenden Windgeschwindigkeiten boten. So

wurden vielfach die Ursachen fur eine verfehlte Landung an anderer Stelle

gesucht: Es wurden Fehler des Piloten, etwa infolge Obermiidung, aber auch

Fehler der Funknavigationsanlagen Oder des Autopiloten vermutet.

Mit der Einfiihrung der Instrumenten-Landesystem (ILS)-Kategorien II und III,

die niedrigere WeUerminima fur Instrumentenlandungen zulieBen, und den Be-

mlihungen urn die Entwicklung autoroatischer Landesysteme, die hb'chste Anforde-

rungen an die Prazision der Bahnflihrung im Flughafen-Nahbereich stellten,
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fand das Problem der Windscherung zum ersten Mai in grb'Berem MaBe Beachtung.

So muB seit 1970 bei der Zulassung von Flugreglern der Nachweis erbracht

werden, daB ein bestimmter (konstanter) Windgradient nm Landeanflug ausge-
glichen werden kann [3,623.

Die Untersuchung der dynamischen Vorgange in der Atmospha're und ihrer Aus-

wirkungen auf die Flugbewegungen wurde entscheidend verbessert durch den

fortschreitenden Einsatz von Navigationsanlagen, die eine An-Bord-Bestimmung

der Obergrundgeschwindigkeit ermoglichen. Gleichzeitig sind die heutigen

Flugzeuge aufgrund der vielfa'ltigen FlugfiJhrungs- und Flugliberwachungsaufga-

ben mit einer auBergewb'hnlich groBen Anzahl von Sensoren ausgestattet, die

'eine Vielzahl von Flug- und Betriebszustandsgrb'Ben messen und als elektri-

sche Signale darstellen. Die Fluggesellschaften gehen immer mehr dazu liber,

in den modernen Strahlverkehrsflugzeugen, speziell in den GroBraumflugzeugen,

den Umfang der laufend an Bord registrierten Flugdaten zu erweitern. Die

Mindestanforderung fiir Flugunfallschreiber wird von den Zulassungsbehorden

bisher auf flinf Parameter begrenzt, die jedoch keine RUckschllisse auf die

Windkomponenten ermoglichen C 4 ) . Demgegebeniiber gestattet heute die Einfuh-

rung von sog. Performance and Maintenance Recordern (PHR) im Linienbetrieb

die fortlaufende Rohdatenaufzeichnung zur spa'teren Ermittlung und Analyse
des Windvektors langs der Flugbahn [5).

Anhand solcher Aufzeichnungen gelang es Mitte der siebziger Janre im Zusam-

menhang mit mehreren schweren Flugzeugabstiirzen [6,7,8] erstmals, die jewei-

ligen Windverhaltnisse am Ort des Flugzeugs zu rekonstruieren und zu bewer-

ten 19}. Die hierbei gewonnenen Erkenntnisse zeigten, wie dringend die Prob-

leme von Windscherungen bei Start und Landung erforscht werden muBten. Um-

fangreiche Forschungsprogramme wurden international ins Leben gerufen

[10,11] 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 Einflussen

von Windscherungen auf Flugzeugbewegungen nicht urn ein reines Problem der

Meteorologie handelt. Vielmehr mussen durch die stark interdisziplina're Ver-

kopplung auch Fragen aus den Gebieten Strbmungsmechanik, Physik, Thermodyna-

mik und Flugmechanik beantwortet werden. So ist es nicht Uberraschend, daB

sich in den vergangenen Oahren eine rege Forschungsta'tigkeit auf diesen Ge-
bieten entfaltet hat.
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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, rait gewissen Schwierigkeiten verbunden. Erfahrungsgema'B finden die

Ergebnisse der Industrieforschung erst bei Patentreife ihren Ausdruck in Ver-

bffentlichungen (nicht zuletzt als Folge des geltenden Patentrechts), w'a'h-
rend wissenschaftliche Erkenntnisse nicht selten mit ein- bis zweijahriger

Zeitverzbgerung publiziert werden. Noch wesentlich spa'ter erscheinen diese

Erweiterungen des Wissensstandes in der Standard-Fachliteratur.

Dessen ungeachtet soil hier zumindest der Stand der Technik dargestellt wer-

der, der als Grundlage fUr die vorliegende Arbeit diente.

1.2.1 Scherwindmodene_und_nieteorologische_Studien

Bei der Untersuchung der Wechselwirkungen zwischen Flugzeug und umgebender

Atmospha're wurden bisher vorrangig die Methoden der Statistik angewandt. Es
existiert eine stattliche Anzahl von wohldefinierten Modellen, die die sta-

tistischen Eigenschaften der atmospharischen Turbulenzen nachbilden

[12,13,14,151. Die Auswahl reicht dabei von relativ einfachen, theoretischen

Modellen, die sich besonders fur die analytische Behandlung von Windeinflus-

sen eignen, bis zu hochentwickel ten Bbenmodel len. Diese beriicksichtigen z.B.

nichtlineare Effekte wie die sog. 'patchiness' oder 'intermittancy' der

Windstbrungen, wie sie von Piloten im Simulatortraining zur realistischen
Wiedergabe der Stbreinflusse des Windes gefordert werden. Doch selbst diese

ausgefeilten Darstellungen tragen den deterministischen Schwankungen, denen
der Mittelwert der Bben unterworfen ist, nicht ausreichend Rechnung. Die

sich im Vcrgleich zu den Bben relativ langsam a'ndernden Windgeschwindigkei-

ten sind unter dem Begriff Windscherung in der Meteorologie seit langer Zeit

bekannt.

Auf das Fehlen geeigneter Me&methoden ist es zuriickzuflihren, daB bisher nur

wenige Oaten iiber die deterministischen und statistisclien Eigenschaften die-

ses Phanomens vorlagen. ASSHANN (1251 und HELLMANN (1261 gaben bereits in

den zwanziger Jahren Windgeschwindigkeiten an, die in grbBeren Hbhen (Bal-

lonmessungen bis uber 4.000 m bzw. Messungen am Eiffelturm bis in ca. 3.000m
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Hbhe) durchgefuhrt wurden. Neuere Ergebnisse von Turmmessungen bis zu ca.

100 m sind z.B. in [16] verfu'gbar. Ziel der von der INTERNATIONAL CIVIL
AVIATION ORGANIZATION (ICAO) [171 und der FEDERAL AVIATION ASSOCIATION (FAA)
[18] aufgestellten Forderungen war die Erweiterung des Kenntnisstandes iiber
das Auftreten von Windscherungen und eine geeignete ModelIbeschreibung der
meteorologischen Vorgange.

Wahrend die Untersuchung von Sta'rke und Haufigkeit von Windscherungen, die
fur startende und landende Flugzeuge gefahrlich werden kbnnen, bisher nur in
vereinzelten Fallen zu brauchbaren Ergebnissen gefUhrt hat [19,128], kbnnen
zur analytischen Darstellung bestimmter Scherwindsituationen bereits eine
Reihe von Windmodellen verwendet werden [201.

Detaillierte Angaben uber mbgliche Ursachen von Windscherungen in der Na'he

von Flugha'fen sind in [21] zu finden. Neueste Erkenntnisse Uber die vielfa'l-
tigen Erscheinungsformen der Windscherungen sind anschaulich in [22] darge-
stellt.

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

Zum einen ist eine Anzahl dieser Strbmungsvorga'nge in Form von Zahlenwerte-
tabellen erfaBt, in denen die jeweiligen Komponenten des Windvektors an Ra-

sterstu'tzstellen gespeichert sind [231. Mit Hilfe von Interpolationsprogram-
men kbnnen die Windgeschwindigkeiten in der Vertikalebene so bestimmt werden,
wie sie bei der Messung brtlich und zeitlich vorgelegen haben. Veranderte
Randbedingungen oder Parameterveranderungen lassen sich mit diesen "eingefro-
renen" Modellen nicht verwirklichen, so daB sie fur die Untersuchung physika-
lischer Zusammenha'nge nur in begrenztem Umfang zu gebrauchen sind.

In einem anderen Modell wird mit Hilfe eines umfangreichen digitalen Simula-
tionsprogrammes die ra'umliche und zeitliche Ausbreitung der Bbenfront eines
Gewitters nachgebildet [24]. Aufbauend auf einem einfacheren Modell aus einer
friiheren Arbeit [25], wird dort der strbmungsmechanische und thermodynamische
Hintergrund einschlieBlich des Energieaustausches in der Atmospha're durch
Turbulenz berlicksichtigt. Dabei ist die Mbglichkeit von Parametervariationen

gegeben. So kbnnen u.a. die Bodenrauhigkeit und der anfangliche Temperatur-
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defekt verandert werden. FUr die Untersuchung der flugphysikalischen Zusam-

menhSnge in Windscherungen hat sich dieses Model 1 jedoch als id komplex er-

wiescn.

Eine Vielzahl von meteorologischen MeBergebnissen der Strb'mungsvorgange in

Gewittern ist in [26,27,28] wiedergegeben.

Eine urofangreiche Bibliographie der jlingsten Forschungsergebnisse auf dero

Gebiet der Flugwetterkunde einschliefilich der Windscherungen in niedrigen

Hijhen ist in [29] enthalten.

1.2.2 Arbeiten_zu_flygmechanischen_Auswirkungen_von_Windscherungen

Schon vor Uber 30 Jahren wurden erste Oberlegungen zur Untersuchung des Ein-

flusses von Windscherungen auf die Flugbahn von Flugzeugen angestellt. ETKIN

flihrte Berechnungen der Steig- und Sinkflugbahnen eines Flugzeuges unter Ein-

wirkung konstanter Gradienten aus und wies dabei bereits 1947 auf mb'gliche

Gefahren von Scherwinden hin [301.

In der Ara der Propellerflugzeuge stellten Windscherungen offensichtlich kei-

ne auSergewbhnliche Gefa'hrdung der Flugsicherheit dar, wenn man von der An-

zahl der Verbffentlichungen im Zeitraum bis etwa Mitte der sechziger Jahre

RUckschlu'sse auf die Aktualita't dieses Themas zieht.

Dies kann auf verschiedene Ursachen zurUckgeflihrt werden:

- Die Kolbentriebwerke frliherer Propel lerflugzeuge zeichneten sich, vergli-

chen mit den heutigen Strahlturbinentriebwerken, durch ein bedeutend

schnelleres Ansprechverhalten des Schubes aus, so daO Stb'rungen der Flugge-

schwindigkeit rascher kompensiert werden konnten;

- der Propel lerstrahl erzeugte bei Schubvergrb'Berung einen starkeren Luft-

strom Uber die Tragflachen (prop wash) und lieferte auf diese Weise gleich-

zeitig einen betra'chtlichen Zusatzauftrieb;

- die georaetrischen Dimensionen und tragen Massen der Propellerflugzeuge wa-

ren gegenliber den modernen GroDrauraflugzeugen vergleichsweise klein;

- nicht zu unterscha'tzen ist ein statistischer Effekt:

Die geringere Diclite des Luftverkehrs in den funfziger Jahren sowie die

erst in der Entwicklung befindliche Schlechtwetterinstrumentierung lieBen

damals zweifellos weniger haufig eine Begegnung mit dem Phanomen einer ra-

piden Windanderung stattfi'nden als heute, wo Starts und Landungen auch un-
ter widrigsten Wetterverha'ltnissen oft unvermeidbar sind.

Grb'Bere Aufmerksarakeit erregten Windscherungen erst wieder Anfang der sechzi-

ger Jahre durch das Auftreten folgenschwerer Zwischenfalle, als deren Ursache

eine plb'tzliche Scherung des Vertikalwindes erkannt wurde. Dies zunachst un-

erklarliche meteorologische Geschehen wurde als Clear-Air Turbulence (CAT)

bezeichnet C31J. In einem einfachen Gedankenexperiment erklarte MERSON 1963

das unterschiedliche Verhalten von Fluggeschwindigkeit und Bahngeschwindig-
keit nach einer sprungfb'rmigen Winda'nderung [32].

' LUERS und REEVES benutzten in ihrer Studie 133) theoretische Windprofile der

atmospharischen Bodengrenzschicht und kombinierten diese mit sprungfb'rmigen

flnderungen des Horizontalwindes, urn Berechnungen der Aufsetzpunkt-Abweichun-
gen flir verschiedene Fl ugzeugtypen durchzufuhren.

Stufenformige Anderungen des Windes, d.h. unendlich groBe Gradienten der

Windgeschwindigkeit, sind zwar theoretisch die denkbar starksten Windscherun-

gen. In der Natur werden derartige Windsprunge aber wahrscheinlich niemals

angetroffen . Eine bessere, jedoch iramer noch.stark vereinfachende Annaherung

der tatsa'chlichen Verhaltnisse ist durch Windroodelle gegeben, bei denen sich

innerhalb einer bestinmten Scherschicht die Windgeschwindigkeit linear, d.h.

mit konstantem Gradienten, von einem Wert zu einem anderen a'ndert.

Erste Stabilita'tsbetracntungen fiir Pfeilfliigelflugzeuge unter dem EinfluB

konstanter Hortzontalwind-Gradienten stammen aus Analogrechnerstudien von

SNVDER [35). Neben der Ermittlung der Flugzeugreaktionen bei festgehaltenen

Steuerausschlagen wurde hier untersucfit, wie sich die Steuerstrategien 'kon-

stante Nicklage' und 'konstante Fluggeschwindigkeit' auf das dynamische Ver-

halten des Flugzeugs im Landeanflug auswirken. Das Steuerkonzept der konstan-

ten Fluggeschwindigkeit wurde dabei nur unter Verwendung des Hb'henruders rea-

lisiert, so daB es infolge der Winda'nderungen zwangslaufig zu nachhaltigen

B.ihnabweichungen kam. Die Rolle des Triebwerksschubes als weitere wesentli-

che Stellgrb'Be blieb hier unberlicksichtigt, was vermutlich mit dem Fehlen
'-•incs geeigneten Vortriebsreglermodells zu begrUnden ist.

IJcreits PRANDTL empfah? die Beachtung des alten Spruches "Hatura non facit

nyltua" als Richtschnur zur Prufung der physikalischen ZuverJa'ssigkeit von

Losungen, die mit Hilfe von vereinfachten Naherungen gefunden wurden (34] .
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Die zur Lbsung der Scherwindproblematik fundamentals Erkenntnis einer erfor-

derlichen Anpassung der Totalenergie des Flugzeuges an die veranderlichen
Windbedingungen ist ohne Frage einem Praktiker zuzuschreiben. Oer Linienpi-
lot MELVIN zeigte die Zusammenha'nge 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-LSngsbewegung ein [38].
Die von ihm angesteUte kurze Stabilitatsbetrachtung wurde von SHERMAN vor
dem Hintergrund der inzwischen wesentlich verbesserten Kenntnisse liber das
meteorologische Szenarium fortgeflihrt [39]. Erganzt wurden diese Betrachtun-
gen durch eine Studie des Bahnwinkeleinflusses auf die Langsstabilita't in

Windscherungen [40).

In neueren Arbeiten wurde der EinfluB von sinusfb'rmigen Horizontal- und Ver-
tikalwindverlaufen auf die Bewegung des ungesteuerten Flugzeugs untersucht.
Darin wird bestatigt, daB die grb'Bten Stbrungen der Flugzeugbewegung auftre-
ten, wenn die Windanderungen in Resonanz mit der Phygoidbewegung des Flug-

zeugs erfolgen [41,421. Ferner wird ausgefiihrt, daB es bei sinusfbrmigen Sn-
derungen des Horizontalwindes zu grb'Beren Abweichungen der Fluggeschwindig-

keit komrat als bei Stbrungen durch Vertikalwind [43,44].

In zwei kurzen Aufsa'tzen wurde der EinfluB von Scherwindgradienten auf die
statische Geschwindigkeitsstabilitat behandelt [45,46]. Es wird die Empfeh-
lung ausgesprochen, zur Verbesserung der Geschwindigkeitsstabilitat sowohl

die Anfluggeschwindigkeit als auch die Widerstandskonfiguration zu vergrbs-

ser, wenn eine Windscherung im Landeanflug erwartet wird.

Es kann an dieser Stelle nur ein begrenzter Oberblick liber die mehr als 300
Arbeiten gegeben werden, die sich bis jetzt mit der Scherwindproblematik be-

schaftigt haben. Besonderer Wert wurde jedoch darauf gelegt, die grundlegen-
den Untersuchungen zu nennen, die als guter Ersatz fur die auf diesem Gebiet

bisher fehlenden Standardwerke der Fachliteratur dienen kbnnen. Eine Viel-
zahl weiterer Veroffentlichungen ist, teilweise komnentiert, in verschiedenen

Bibliographien verzeichnet [47,48,49,501.
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Mit der Einfu'hrung der strahlgetriebenen Verkehrsflugzeuge hat die Gefa'hr-

dung der Flugsicherheit durch Windscherungen unverkennbar zugenommen. Obwohl,

insbesondere in den USA, eine groBe Anzahl von Untersuchungen zum Verhalten

einzelner Flugzeuge in speziellen Scherwindsituationen durchgeflihrt wurde,

ist das Problem, die Auswirkung einer vorgegebenen Windscherung auf ein Flug-

zeug qualitativ zu beschreiben, noch nicht zufriedenstellend gelost.

Ziel der vorliegenden Arbeit ist es, die Einflu'sse von ortsabha'ngigen Windge-

schwindigkeiten auf die dynamische Langsstabilita't eines Flugzeugs zu unter-

suchen. Durch das Antwortverhalten des Luftfahrzeugs entsteht aus dem ur-

spriinglich rein meteorologischen Phanomen einer Scherung des Windvektors ein

flugphysikalischer ProzeB, bei dem das dynamische Bewegungsverhalten des

Flugzeugs nachhaltig vera'ndert wird. Es ist zu klaren, in welcher Weise sich

das Flugverhalten verandert und welche Rolle die neuen Flugeigenschaften in

bezug auf eine mbgliche Gefahrdung der Flugsicherheit spielen.

In bestimmten meteorologischen Situationen (siehe z.B. B1LD 1) kbnnen strb-

roungsmechanisch bedingte Kombinationen von Horizontal- und Vertikalwinda'nde-

rungen auftreten, deren Auswirkungen sich im ungUnstigsten Fall addieren.

-4000

31LQ 1: FJugbahn und Windstromungen bei einem folgenschweren Flugzeugab-

sturz infolge Windscherung (nach [81]).
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Andererseits kbnnen anhand vorliegender meteorologischer Beobachtungen Grbs-
senordnungen flir die in der Natur zu erwartenden Windgradienten angegeben

werden, die eine zahlenma'Bige Begrenzung der zu variierenden Parameter einer

Stabilitatsanalyse des Systems -Flugzeug im Windfeld- und eine praxis-

orientierte Wertung der dabei gewonnenen Ergebnisse gestattet.

Hit Hilfe von linearisierten Bewegungsdifferentialgleichungen flir die Starr-

kbrper-L'a'ngsbewegung eines Beispielflugzeugs und vereinfachten Windmodellen

sollen die physikalischen Zusammenhange aufgezeigt werden, die sich hinter

dera Pha'nomen Flugwnfdlle infolge Uindscherungen verbergen. Dabei soil der
GUItigkeitsbereich der verwendeten Linearisierungsansa'tze abgesichert werden

durch einen Verglelch der Ergebnisse mit nichtlinearen digitalen Simulati-

onsrechnungen. Zielvorstellung ist hierbei eine allgemeinglil tige Beschrei-

bung der Flugzeugbewegung, unabha'ngig vom angesetzten Flugzeug- und Scher-
windmodell, die nach Mbglichkeit eine friihzeitige Prognose liber das zu er-

wartende Verbal ten des Luftfahrzeugs und damit verbunden liber die weitere

Sicherheit des Flugbetriebs und die bffentliche Sicherheit liefert.
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2. Meteorologische Grundlagen

2.1 Problembeschreibung

Zur Untersuchung der Windeinflusse auf die Flugzeugbewegung mlissen geeignete
mathematische Modelle flir die auftretenden meteorologischen Windstrbmungen
und Windschersituationen gefunden werden. Wie bereits einleitend ausgefiihrt
wurde, sind die in der Literatur [23-25] angegebenen Windmodelle fUr die
vorliegende Aufgabenstel lung zu komplex und liefern insbesondere flir die
Windgradienten, die bei den nachfolgenden linearisierten Betrachtungen groBe
Bedeutung erlagen, keine geeigneten Darstellungen. Aus diesera Grunde wird im
Abschnitt 2.4 ein eigener Modellansatz vorgefuhft, der einerseits die Strb-
mungsvorgange in der Atmosphare hinreichend genau wiedergibt, andererseits
eine qualitative Analyse des Flugzeugverhaltens in Windscherungen erleich-
tert.

Als Wind bezeichnet man definitionsgema'B die Bewegung der atmospharischen
Luftmasse gegenliber der als ruhend angesehenen Erdoberflache. In der Meteo-
rologie wird der Wind nach Sta'rke und Richtung bestimmt (Polarkoordinaten).
Als Richtung wird dabei immer die Himmelsrichtung angegeben, aus der der
Wind weht. Abweichend davon soil im folgenden der Windvektor in kartesischen
Koordinaten dargestellt werden, wobei als Bezugskoordinatensystem ein geoda-
tisches Achsensystem entsprechend der Definition in [90] verwendet wird. Zur
Beschreibung des Windvektors V,, an einem vorgegebenen Ort im Raum sind dann
die drei Komponenten in die jeweiligen Achsenrichtungen ausreichend:

(1)

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

(x.y.z.t). (2)

Die auftretenden Windvektoren sind von einer Vielzahl physikalischer, meteo-
rologiscner, thermodynamischer und orographischer EinflUsse abha'ngig. Es ist
leicht einzusehen, daB die Darstellung der Strbmungsvorga'nge mit Hilfe all-
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gemeinglil tiger Windmodelle z.B. in digitalen Simulationsprogrammen mit einem

erheblichen Programm- und Rechenzeitaufwand verbunden ist.

Als einfaches Beispiel einer Scherstrbmung sei hier der Durchmischungsvor-
gang genannt, der entsteht, wenn zwei Parallelstromungen rait anfangs (t=0)

unterschiedlichen Geschwindigkeiten und/oder Richtungen infolge Reibung mit-

einander in Wechselwirkung treten; dabei sei auch das Verschwinden einer der
Geschwindigkeiten. z.B. U2 = 0 (feste Wand), mit eingeschlossen. BUD 2 zeigt
den sich ausbildenden Geschwindigkeitsverlauf in der Zwischenschicht [54).
Geschwindigkeit u(z) und Scherschichtdicke 6 sind eine Funktion der Mi-
schungsstrecke x bzw. der Mischungsdauer t, wahrend die Quergeschwindigkeits-

komponente in z-Richtung, in unserem Fall die Vertikalwindkomponente w, im

Vergleich zur La'ngsgeschwindigkeit u als gering angenommen wird.

Strbmungen mit ReibungseinflUssen werden mathematisch durch die NAVIER-

STOKEschen Gleichungen beschrieben. Diese nichtlinearen Differentialgleichun-
gen zur Beschreibung des b'rtlichen und zeitlichen Geschwindigkeitsprofils
lassen sich zumeist nur numerisch Ibsen [55]. Sie reichen jedoch zur Be-
schreibung der atmospha'rischen Windscherungen nicht aus. Zusatzlich zu den
Einflussen von Oruckunterschieden, Gravitationskraften und Zahigkeit, die in
den NAVIER-STOKEschen Gleichungen enthalten sind, mUssen in der freien Atmo-

spha're als weitere Effekte berUcksichtigt werden:

a) Die ablenkende Kraft der Erddrehung, die CORIOLlS-Kraft, die beim Uber-
gang vom ruhenden zum rotierenden Bezugssystem wirksam wird;

b) Inhomogenita'ten in der Zusammensetzung der Atmosphare, die durch unter-

schiedliche Temperaturen und Luftdichten verursacht werden;

c) der FinfluB der Turbulenz in der atmospha'rischen Grenzschicht. Untersu-
chungen der Windgeschwindigkeitsverteilung im ersten Kilometer iiber der

Erdoberfla'che zeigten, dad die molekularen Eigenschaften des Mediums
Luft (Viskositat, Warmeleitfahigkeit, Diffusion) allein nicht ausrei-
chen, urn die beobachteten Geschwindigkeitsprofile zu erklaren. Das
fuhrte u.a. zur Definition eines urn mehrere Zehnerpotenzen grbReren Aus-
druckes A, der nach [56] Austausafi genannt wird und die Dimension einer
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j(x.t)

Kontaktpunkt
bei t = 0 sec

U2

BILD 2: Geschwindigkeitsverlauf in einer laminaren Trennungsschicht zwi-
schen zwei Parallelstromungen (nach [54]).

( n = z/6 : Querkoordinate, mit der Grenzschichtdlcke 6 normiert).
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Zahirjkeit hat: [A] = kg / (ms)*. Er beschreibt analog zur roolekularen

Diffusion die in groBem MaBstab stattfindende Durchmischung der Luft als

raechanische Verwirbelung (Turbulenz).

d) Beim Urn- bzw. Oberstrbmen von orographischen Hindernissen wird das Wind-

feld gestbrt und deformiert [108]. Dabei spielt sowohl die Gela'ndege-

stalt als auch der Bewuchs eine groBe Rolle. Die entsprechenden Parame-

ter a'ndern sich wegen der Vielgestaltigkeit der Erdoberfl'a'che bereits

auf kleinsten Distanzen und mussen in Windmodellen eine angemessene Be-

• riicksichtigung finden.

Die zusa'tzlichen Merkmale der atmospharischen Grenzschicht bewirken, daB

sich eine konstante, stationa're Grenzschichtdicke einstellt, die nicht wie

im Fall der la'ngsangestrbmten ebenen Platte standig rait zunehmender Entfer-

nung von der Vorderkante ansteigt [107].

Bereits die Losung der oben erwa'hnten 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 Kapazita't elektronischer Rechenanlagen in bezug

auf Rechenzeit und Datenspeicherplatz sind mit den derzeit verfugbaren Rech-

nern numerische Lbsungen bzw. Simulationen nur fur einfache Simulationen mbg-

lich. Auch das hier anstehende Problem la'Bt sich mit mbglichst anschaulichen

Methoden nur dann Ibsen, wenn bestimmte vereinfachende Annahmen fur die Ein-

fluBfaktoren getroffen werden. Ausgehend von verschiedenen beobachteten

Windschersituationen sollen die erforderlichen Vereinfachungen im folgenden

entwickelt werden.

In der Meteorologie wird der turbulcnte Diffusionr,koeff-i;:ient K verwendet
[1291, der von der Luftdichte p unabha'ngig ist und mit A iiber die Bezie-
hung A = p tc zusammenha'ngt, wobei gilt: [K] = m'/s.
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2.2 Definitignen

Zum besseren Versta'ndnis seien noch einige weitere Begriffsbestimnungen vor-
ausgeschickt.

In der Meteorologie versteht man unter einer Windscherung die ra'umliche Vari-
ation des Windvektors Oder seiner Komponenten in einer vorgegebenen Richtung
und Entfernung. In der Luftfahrt ist diese Richtung naturgema'B die Richtung
des Vektors der Flugbahngeschwindigkeit ̂ /K des betrachteten Flugzeugs (in Ab-
schnitt 3.1 na'her erlautert), so daB sich die Definition formulieren la'Bt:

'Windscherung ist die Variation des Windvektors nach Betrag und/oder Richtung
la'ngs der Flugbahn des betreffenden Flugzeugs.

Weiterhin sei eine

Ruckenwindscherung (BILD 3a) eine zunehmende Ruckenwindkomponente la'ngs der
Flugbahn, was einer abnehmenden Gegenwindkomponente gleichgesetzt werden
kann, und

Gegenwindscherung (BILD 3b) eine zunehmende Gegenwindkomponente bezUglich der
Flugbahn, was gleichbedeutend sein kann mit einer abnehmenden RUckenwindkompo-
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 Windverhaltnissen kbnnen infolge unterschiedlicher
Flugbahnen vbllig verschiedene Windprofile mit unter Umsta'nden gegensa'tzll-
chen Auswirkungen wirksam werden. Ein Beispiel soil diese Zusammenhange ver-
deutlichen (BILD 3):

Bei einem positiven Bahnwinkel y wirkt la'ngs der Steigflugbahn auf das
Flugzeug eine RUckenwindscherung (BILD 3);

ein unter denselben stationaren Windverhaltnissen landendes Flugzeug
(y<0) erfahrt eine Gegenwindscherung la'ngs des Gleitpfades (BILD 3a);

eine steilere Flugbahn fuhrt, bezogen auf das Flugzeug, zu einer grbBe-
ren Windscherung.
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•uwsf(H)

a) Start: Ruckenwindscherung

t̂ag'tertu/ - DIS'0n*

b) Landung: Gegenwindscherung

GW
- Distanz

RW = Rikkenwind
GW: Gegenwind

B1LD 3: lor Definition einer RUckenwind- bzw. Gegenwindscherung.

Startende und landende Flugzeuge erfahren in dense!ben hbhenabhan-
gigen Windverteilungen unterschiedliche Windscherungen la'ngs der
Flugbahn.

Beriicksichtigt man ferner, daB der Wind gem. Gl.(2) eine Funktion des Ortes
und der Zeit sein kann, so la'Bt sich leicht veranschaulichen, daB zwei ra'um-
lich (Formationsflug) bzw. zeitlich (Landeanflug) gestaffelte Flugzeuge oder
auch zwei Flugzeuge auf unterschiedlichen Bahnen Windstbrungen erfahren, die
in Verbindung mit dem typischen Bewegungsverhalten dieser Flugzeuge zu voll-
kommen verschiedenartigen Flugzeugreaktionen fiihren kbnnen. Dies ist u.a.
eines der gewichtigsten Argumente gegen die Bestrebungen, Flugzeugflihrern
aufgrund von bodengebundenen Windmessungen Windscherwarnungen zu ubermitteln:
Fur jedes Flugzeug wa'ren in Abhangigkeit von Ort und Zeit und Vorhaben indi-
viduelle Hessungen und Anweisungen erforderlich 1511.
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Die wichtigsten Parameter einer Windscherung sind die Windgradienten
(BILO_4), die mathematisch die Anderung des Windes langs der drei Raumkoor-
dinaten wiedergeben und die Dimension [m/(ms)l = [s"1] haben.

Die skalaren Gradienten der einzelnen Windkomponenten lassen sich zu einem
Gradiententensor zusammenfassen, und man gewinnt auf diese Weise volJstan-
dig den Gradienten des Windvektors:

grad

"Wx

vWx

"Wy

vWy

WW.'X wWy

"Wz

*Wz

wWz

(3)

Dieser Ausdruck gibt AufschluB uber das Verhalten des Windgeschwindigkeits-
vektors in der Umgebung des jeweiligen Ortes im Raum, aber auch zwischen
zwei Punkten. Man benbtigt zur Beschreibung der Windkomponenten beispiels-
weise in der Umgebung des Punktes 0 bereits 12 Grb'Ben:

UW - uwo + uWxo 6x + "wyo

VW n VWO + vWxo 6x + vwyo

WW = wWo + wWxo 6x + wwyo

"Wzo 6z •

vwzo 6z '

wWzo

(4)

(5)

(6)

Diese Darstellung entspricht einer MACLAURINschen Reihenentwicklung, bei der
die Glieder hoherer Ordnung vernachlassigt wurden unter der Annahme, daB das
Geschwindigkeitsfeld in der Nahe des betrachteten Punktes genUgend genau
durch die linearen Geschwindigkeitsgradienten wiedergegeben wird.
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Uwz

longs
Achsen-
richtung

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

In vielen Fallen lassen sich beobachtete Windschersituationen zumindest in-

nerhalb begrenzter Bereiche recht genau durch derartige lineare Ansa'tze be-

schreiben. Dabei ergeben sich langs einer vorgegebenen Richtung rampenfbrmi-

ge Windgeschwindigkeitsverlaufe (BILD 5). Die Verwendung konstanter Gradien-

ten bietet vor allem bei analytischen Untersuchungen des Zusammenwirkens

von Flugzeugbewegungen und Windstorungen den groBen Vorteil einer unmittel-

baren Linearisierbarkeit. Es muB allerdings beachtet werden, daB grbBere

Werte der Windgradienten in der Natur nicht Uber groBere Distanzen auftre-

ten. Im Einzelfall muB daher gepruft werden, ob der lineare Ansatz eines

WindprofiU mit einem konstanten Gradienten nicht unverhaltnisma'Big hohe

Werte der Windgeschwindigkeit liefert.

In der vorliegenden Arbeit wird zur anschaulichen Darstellung physikalischer

Zusammenha'nge wiederholt auf lineare Windprofile mit konstanten Gradienten
zurUckgegriffen.
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Hone

Weg

Hone

Weg

Hone Hbhe

inrru

Weg Weg

BILD 5: Einfachste Formen von Windscherungen unter Verwendung konstanter

Windgradienten (dargestellt: zweidimensionaler Fall)

Matheraatisch gesehen ist der Windgradient grad

und Zeitfunktion:

grad = f ( x , y , z , t )

selbst wieder eine Orts-

(7)

Das Windgradientenfeld ist i.a. inhomogen, d.h. in seinen statistischen

Eigenschaften vom Ort im Raum abhangig. Die auf das Flugzeug wirkenden

Windstorungen sind sorait nicht unabhangig vom Weg durch das Windfeld. Neben

den oben beschriebenen Rnderungen der Windgeschwindigkeit langs der drei

Raumkoordinaten raiissen daher streng genommen auch die hSheren Ableitungen

der Windkomponenten berlicksichtigt werden, z.B.

"Wzx

3

3X 3X3Z usw.,

wenn wir uns vergegenwartigen, daB ein mit dem Bahnwinkel -y fliegendes Flug-
zeug im Zeitintervall At sowohl einen Weg Ax als auch ein Hdhenintervall Az
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durchmiBt. Ira folgenden wird jedoch durch eine geeignete Wahl der Stromungs-

bedingungen erreicht, daB die gemischten partiellen Ableitungen zu Null wer-
den. Auf die Zeitabha'ngigkeit des Windes und des Windgradienten wird an spa-

terer Stelle noch eingegangen (Abschnitt 3.2).

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

das Windniveau, d.h. die GrbBe der beteiligten Windgeschwindigkeiten, zwi-

schen denen die Scherung stattfindet;

die Scherschichtdicke, die z.B. Uber die geometrische Beziehung

AzWS ' ZW1 " UW2 ' UW1 ' UWz

mit den oben genannten GrbBen zusammenhangen kann (BILD 6).

*wr

BILD 6: Zusammenhange in einer schematisierten Windscherung
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2-3 Iy.Blii§r.yQ9-d§r_Hindschersituatignen

Windscherungen konnen Uberall und zu jeder Zeit 1n der Atmosphere vorkonmen

[571. Dabei weisen die Anderungen des Windes sehr unterschiedliche Amplitu-

den und Frequenzen auf. Sehr groBe Windgradienten auf kleinen Distanzen

(kleine Bbenwellenla'ngen, hochfrequente Windstbrungen) entstehen in der tur-

bulenten tuft und fuhren zu hohen, kurzzeitigen Beschleunlgungen am Flugzeug.

Wegen des ausgepragten TiefpaBverhaltens des Flugzeugs bei Anregungen hoher

Frequenz wird der Flugbahnverlauf jedoch nicht nachhaltig beeinfluBt. Ebenso

wirken sich sehr kleine Windgradienten, die infolge Windanderungen entlang

sehr grqBer Distanzen auftreten (sehr groBe Wellenla'ngen, niederfrequente

Stbrungen), nur geringfu'gig auf die Flugbahn eines Flugzeugs aus und kbnnen

leicht durch eine Anpassung der Flugleistungen bzw. navigatorische MaBnahraen

ausgeglichen werden.

Offensichtlich existieren in der Natur aber auch Windanderungen, die maB-

stabsma'Big zwischen den oben beschriebenen liegen und auf die das Flugzeug

empfindlich reagiert. Aus einer Reihe von Flugunfalluntersuchungen, die im

Abschnitt 2.4 in TABELLE 1 na'her beschrieben sind, ist zu entnehmen, daB

sich Flugzeugabstiirze, die ursachlich auf die Einwirkung von niederfrequen-

ten Windanderungen in Gewittern zuruckzufu'hren sind, regelma'Big innerhalb

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

In einem typischen Landeanflug mit einem Bahnwinkel von -3° und einer Anflug-

geschwindigkeit von 70 m/s (ca. 140 KIAS) entspricht das einem Hb'henberelch

von 25 bis ca. 200 m, wobei die Flugzeit etwa 7 bis 45 Sekunden betragt.

Gehen wir davon aus, daB die kritische Bbenwellenlange im oben angegebenen

Bereich liegt, so wird damit bereits deutlich, daB die 'gefa'hrlichen' Wind-

anderungen in bezug auf Wellenlange und Periode Werte aufweisen, die denen

der Phygoideigenschwingung der heutigen Verkehrsflugzeuge sehr ahnlich sind.

Wie aus der Schwingungslehre bekannt ist, reagiert ein schwlngungsfa'higer

Kbrper auf eine auBere Stbrung am heftigsten, wenn er in der Na'he seiner

Eigenfrequenz (u = a>0 .beikleiner Dampfung) erregt wird. Es ist zu erwarten,

daB sich ein solcher Zusammenhang auch im vorliegenden Fall nachweisen la'Bt
[ 4 3 ] .
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Windscherungen ktinnen aus vielerlei Grlinden entstehen. Ursache kbnnen oro-

graphische EinfHIsse (Gela'ndeformen, z.B. Bergrlicken oder Ta'ler in Flugha-

fenna'he) sein, aber auch unterschiedliche Bodenrauhigkeiten wie Walder, hohe

Geba'ude u.a. Wirbelschleppen groBer Flugzeuge bilden minutenlang lokale Wind-

scherungen, die besonders fur nachfliegende Leichtflugzeuge gefahrlich werden

kbnnen. Diese Arten von Windscherungen sind jedoch in gewissem Umfang vorher-
sehbar, und ein Einfliegen in diese Zonen verraeidbar.

Schwieriger zu niessen und vorherzusagen sind die Scherwinde, die aufgrund
der anfangs genannten Scherungen durch mesoskalige instationare Stromungsvor-

ga'nge in der Atmospha're entstehen. In den vergangenen funf Jahren konnten

die Erkenntnisse auf diesem Gebiet wesentlich erweitert werden [581. Die zum

weiteren Verstandnis der Arbeit erforderlichen meteorologischen Grundlagen

seien an dieser Stelle kurz aufgelistet, ebenso die dazu entwickelten
Ingenieurmodelle zur mathematischen Darstellung der Phanomena in Simulations-

programraen. Fur eine umfassendere und tiefergehende Darstellung der oft von
einer Vielzahl von Parametern abhangigen Vorga'nge wird auf die meteorologi-

sche Fachliteratur verwiesen.

2.3.1

Orographische EinflUsse auf die Winds trbmungen in der bodennahen Grenzschicht

entstehen infolge der Gestalt der Erdoberflache. Hu'geliges oder gebirgiges

Gela'nde deformiert die Stromlinien des Windes in der Horizontalen wie auch in

der Vertikalen, da je nach Beschaffenheit des Bodenhindernisses ein Umstrbmen,
aber auch ein Oberstrbmen mbglich ist.

Beim Umstrbmen kann es infolge dusenartiger Konvergenzen der Stromlinien, die

z.B. in der Kammlage zwischen zwei Bergkuppen entstehen kbnnen, zu einer be-

achtlichen Verstarkung der Windgeschwindigkeit kommen [108]. Derselbe Effektx
ist beim Oberstrbmen von Gebirgen oder Bergketten zu beobachten. Da hierbei
die Luftmassen angehoben werden miissen, spiel t die vertikale thermische
Schichtung der Atmospha're eine wichtige Rolle. Wahrend bei labiler oder nur
gering stabiler Schichtung die Strbmung genligend weit nach oben ausweichen
kann, werden bei stabiler Schichtung die Vertikalbewegungen erschwert, so da(3

nur eine verha'l tnisma'Big diinne Schicht eine Verengung der Stromlinien erfahrt.
(B1LD 7, nach [1081).
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a)Labile Schichtung

b) Stabile Schichtung

cllnversion dicht uber dem Kamm

BILD 7: Stromlinienverlauf beim Oberstrbmen eines Gebirges bei unter-

schiedlichen Stabilitatsverha'ltnissen (nach C1081).

Als Erganzung ist eine mogliche vertikale thermische Schichtung
der Atmospha're im Vergleich zum trockenadiabatischen Verlauf (T.A.)
angegeben.

Wahrend 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

Na'he von Flughafen kbnnen diese orographischen EinflUsse betrachtliche Aus-
wirkungen auf die Flugleistungen startender und landender Flugzeuge haben,

wenn beispielsweise im Startsteigflug aus flugbetrieblichen Griinden die Lee-
seite einer nahegelegenen Hugelkette in geringer Oberflughbhe passiert wird

(66].
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Flugzeuge, die mit dera Wind ein Gebirge im EinfluBbereich der libers trbmen-

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

zunehmenden Ruckerwiindkomponente (Gradient: au., / 8x = a, >0) und Auf-

windkomponente (Gradient: 3ww /ax = w w x
< 0 ) beeinflulit (BUD 8). Unmit-

telbac Uber der Kammlage kehren sich die Verhaltnisse urn, wobei insbeson-

dere die intensiven Abwinde eine betrachtliche Gefahr darstellen. Beson-

ders beim Oberqueren von Gobirgsmassiven gegen den Wind (z .B. Oberflug der

Alpen bei typischer Fbhnlage) muB diesem Umstand rechtzeitig durch einen

groOen OberschuB an Flughbhe bereits im Anflug Rechnung getragen werden

[74] ,

BILD 8^ Schematisierte wegabhangige Scherung des Horizontal und Verti-

kalwindes infolge orographischen Einflusses (Hugelliberstrbmung).
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2.3 .2 Grenzschicht_;_Scherwind

Die in der Natur am haufigsten auftretende und am besten bekannte Windsche-

rung, die an jedem Flughafen in mehr oder weniger ausgepragter Form anzutref-

fen ist, hat bereits PRANDTL [59] beschaftigt: die Grenzschicht-Scherung im

untersten Bereich der Erdatmosphare. Der in grb'Beren Hbhen (H > 1000 m) unge-

stbrte geostrophische Wind, der parallel zu den Isobaren weht, wird mit ab-

nehmender Hbhe aus seiner urspriingl ichen Richtung abgelenkt und abgebremst.

In unmittelbarer Nahe des Erdbodens kommt es zu einem 'Haften' der Strbmung

an der Erdoberflache (BILD 9).

BILD 9: Abhangigkeit des Grenzschicht-Scherwindes von der Hbhe der Boden-

hindernisse (Bodenrauhigkeit), (nach [60]).

Das Grenzschichtprofil in der Atmosphare la'Bt sich in verschiedene Bereiche

unterteilen.

a) Im untersten Bereich Liberwiegt der ElnfluB der Reibung, der direkt von

der Beschaffenheit der Erdoberfla'che abhangt. Wahrend die Windrichtung

hier nahezu konstant bleibt, kann der Gradient des Horizontalwindes be-

sonders in Bodennahe sehr hohe Werte annehmen. Wenn die Abnahme der

Lufttemperatur mit der Hbhe trockenadiabatisch erfolgt (neutral geschich-

tete Atmosphare, r = -l^C/lOOm), kann das Windprofil bis ca. 50m Uber

Grund (PRANDTL-Schicht) durch ein logarithmisches Gesetz beschrieben wer-

den:
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1
IT n (PRANDTL), (8)

wobei Vw die Windgeschwindigkeit in der Hbhe z ist, k die v. KARMANsche
Konstante (ca. 0,38), p die Luftdichte, TO die Schubspannung [N/m

2], und
z0 die Rauhigkeitshbhe, die zwischen 0,03 und 0,1 der geometrischen Hbhe
der Bodenhindernisse liegt. Der Ausdruck /T/P wird in der Literatur oft
auch als Schubspannungsgeschwindigkeit u^ (friction velocity) bezeichnet,
wobei die Schubspannung T in den meisten meteorologischen Anwendungen nahe-
ringsweise unabhangig von der Hbhe, also gleich dem Wert TO am Erdboden an-
genommen werden kann (611.

Hit der Definition

W2vw

la'Bt sich TO anschaulicher als Produkt aus einera in einer Bezugshbhe gemes-

senen Winddruck und einem Widerstandsbeiwert Cp deuten. CD erreicht dabei

GrbBenordnungen, die aus der Aerodynamik bekannt sind (z .B. ebenes Land,

Meeresoberflache: 0,002; dichtes Gras bis 0,5m Hbhe: 0,032; Referenzge-

schwindigkeit V'w = 5 m/s, Bezugshbhe z = 2 m, nach [61]).

Der Temperaturgradient in der Atmosphare 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 Betrachtungen einschlieBen.

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

Wref < z / z ref> (9 )

Dabei ist V.. , f eine innerhalb der Schicht in der Hbhe 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 V,, . in alien Hbhen) und 1 (li-

neare Geschwindigkeitsanderung mit der Hbhe). Das Potenzgesetz hat im Be-

reich von ca. 10-170 m Gultigkeit.
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In die Auslegung von Flugreglern flir Mil i tarflugzeuge 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 Hbhe von 500 ft (150 m) flir simulierte Starts und Landun-

gen verwendet werden kann [63]:

Vu = (0,46 log|z| + 0,4) U,
vw

ft/s

z

ft

U

ft/s
(10)

wobei VM die Windgeschwindigkeit in der Hbhe z uber Grund ist und U der
nittlere Wind in der Beobachtungshbhe zref = 20 ft. 61.(10) ist ohne
Aufwand aus Gl.(8) herzuleiten. Tra'gt man den Scherwindverlauf entspre-
chend den Gin.(8,9,10) flir dieselben Randbedingungen liber der Hdhe auf
(BILD 10), so stellt man fest, daB sich die Kurven nur unwesentlich von-
einander unterscheiden. Gleichzeitig la'Bt sich der Darstellung entneh-
men, daB die grb'Bten Windgradienten in unmittelbarer Bodennahe auftreten.

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

,-az
UW = ug ̂  " e cos az'

u ( e"az sin az)

(11)

(12)

Der Buchstabe a steht flir + ]U'/K mit u' = \n\ • simp, der Komponente

des Winkelgcschwindigkeitsvektors der Erde, 12^, in der geographischen

Breite <s>, und dem turbulenten Di ffusionskoeffizienten K = A/p*.

Die GrbBe u ist der geostrophische Wind oder Gradientwind.

Die obigen Gleichungen wurden von EKMAN ursprlinglich fur die Berechnung
der durch Schubspannungen verursachten (laminaren) Meeresstrbmungen auf-
gestellt, wobei er statt K die dynamische Zahigkeit v = p/p verwendete.
Innerhalb der turbulenten Bodengrenzschicht muB die Zahigkeit u durch
den Austauschkoeffizienten A ersetzt werden [64].
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H=-z
[mj 200

160

120-

80

40-

GI.(10),MIL-F-9490 D

"-Nr

GI.(9),Potenzgesetz
(m= 1/7)

BILD 10: Windverla'ufe mit der Hbhe fiir verschiedene Modellgesetze des

Geschwindigkeitsprofils in der atmospharischen Grenzschicht

zu b) Die hbhenabhangige Windrichtung dreht auf der Nordhalbkugel im Uhr-

zeigersinn, wie in BILD 11 dargestellt. Durch Projektion des Wind-

vektors auf den Erdboden erha'lt man die EKMAN-Spirale [65].
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BILD 11: Darstellung der EKMAN-Spirale fur lamlnare Strbmung

Die Projektlonen des rechtsdrehenden Windvektors
in die Vertikalebene geben die Gin.(11,12) wieder.

Al le genannten Model 1e fiir die Grenzschichtscherung setzen ein horizontal
homogenes Gelande, d.h. eine glelchblelbende Oberflachenbeschaffenheit vor-

aus. Diese Bedingung trifft aufgrund der bestehenden gesetzllchen Hinder-

nisfreiheitsforderungen zumindest in unmi ttel barer Na'he eines Flughafens

zu. Unterschiedliche Bebauung, Wald Oder Hugelketten In der Nachbarschaft

eines Flughafens kbnnen jedoch erhebllcne Veranderungen des Scherwindver-

laufes verursachen.

Als weitere Randbedingung 1st zu beachten, daB alle Model 1e ledfglich rile
Horizontalwindkomponenten beschreiben, a lso eine Translatlonsstrb'raung pa-
rallel zum Erdboden voraussetzen. Ortllche Gelandeformatfonen 1m Flughafen-
Nahbereich kbnnen ebenfalls elnen EinfluB auf den Wlndvektor haben und er-

hebliche vert ikale Luftbewegungen 1nduz1eren, die die Steiglelstungen von
Verkehrsflugzeugen nachhaltig verandern [ 66 ].
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2.3.3

Unter dem EinfluB verschiedener Faktoren kann sich im vertikalen Windprofil
in der unteren Tropospha're ein ausgepra'gtes Maximum der Horizontalwindge-
schwindigkei t ausbilden, das in Anlehnung an die Bezeichnung "Jetstream"
fur den in der hohen Tropospha're und in der Stratosphare auftretenden
Strahlstrom als "niedertropospharisches Windmaximum", englisch low level
jet stream (LU) benannt wird [1091. Eine allgemeln anerkannte Definition
dieses Pha'nomens liegt bislang noch nicht vor [731, so daB eine Reihe von
rliedertropospha'rischen Windraaxima, die im Hbhenbereich von ca. 1,5 bis
2,5 km beobachtet werden und haufig auch eine enge laterale Begrenzung auf-
weisen, als LLJ beschrieben werden.

Zu den Grenzschicht-Strahlstrbmen sind nach [67] zu zahlen:

a) orographische Strahlstrbme, wie z.B. Fbhn, Bora, Mistral u.a., die auf-

grund lokaler Gela'ndeformationen bei bestimmten Windrichtungen auftre-

ten;

b) thermische Strahlstrbme, wie z.B. Talwind am Tag und Bergwind bei Macht

in den alpinen Regionen [681;

c) prafrontaler Strahlstrom, der im Zusammenhang mit der Annaherung einer

Wetterfront entsteht und liber einen Zeitraum von manchmal 2-3 Tagen be-

obachtet werden kann;

d) na'chtlicher Strahlstrom. Oiese Form von Starkwind (Windgeschwindigkei-

ten von uber 30 m/s in Hbhen kleiner 1,5 km) tritt auf, wenn es infolge

der Ausbildung von Temperaturinversionen nach Sonnenuntergang zu einer

auBerordentlich geringen turbulenten Durchmischung in der atmosphari-

schen Grenzschicht kommt (stabile Temperaturschichtung, r > 0°C/100m).

Das kann dazu fiihren, daB sich Strbmungsschichten ausbilden, die verti-

kal nur noch sehr schwach iiber die Zahigkeit miteinander verkoppelt

sind. Innerhalb der Inversionsschicht entstehen Windmaxima, und an den

Grenzen dieser Schicht resultieren daraus hohe Gradienten a. des Hori-

zontalwindes (BILD12) .
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Hohe

Achse des LLJ

BILD 12: Verlauf der la'ngsgeschwindigkeit UM und der Quergeschwindigkeit

v 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 Unfallen bei der Landung eines Flugzeugs f'Jhren kann, wenn die

Gegenwindkomponente Uberschatzt wird [701.

Da sich der Verlauf der Temperatur mit der Hohe infolge der thermischen

Ausstrahlung besonders in klaren Nachten sta'ndig vera'ndert, ist die Ent-

wicklung des nachtlichen Strahlstromes in hohem MaBe zeitabhangig (BILD 13).

Nach Sonnenaufgang lost sich durch die beginnende turbulente Durchmischung

die nachtliche Inversionsschicht und die daran gekoppelte Starkwindzone

sehr schnell auf.

Wegen der fehlenden Turbulenz kann eine nahezu laminare Strbmung innerhalb

der Inversionsschicht angenommen werden, die mit den bereits in Abschn.2.2

genannten gewbhnlichen 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 nachtlichen Strahlstromes in der atmospha'rischen Grenz-

schicht (nach [71]).

Fur 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,
laPt es sich zumindest im praktischen Flugbetrieb aufgrund der synoptischen

Vorhersagekarten voraussagen [73).
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2.3.4 Durchzug_yon_Warm:_oder_Ka1tfrgnten

Auch Windscherungen im Bereich von Warm- bzw. Kaltfronten zahlen aufgrund

der weltweiten synoptischen Wetterbeobachtungen zu den mb'glichen 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 Trennungsflache oder als allmahlicher Obergang zwischen den meteo-

rologischen Parametern ausgebildet sein. Vor und hinter der Frontlinie kann

der Windvektor sowohl nach Sta'rke als auch nach der Richtung scheren. Die

Sta'rke der Windscherung hangt eng damit zusammen, wie scharf der Obergang

von der vorhandenen zur neu vorstoBenden Luftmasse ausgepragt ist.

Die Frontlinien warden entsprechend den Eigenschaften der sich ausbreiten-

den Luftmasse bezeichnet: Fine Warmfront ist der VorstoB von Warmluft, die

sich Uber eine vorhandene gealterte Kaltluftmasse schiebt. Eine Kaltfront

entsteht unter dem EinfluB eines KaltluftvorstoBes, der sich wie ein Keil

. unter eine vorhandene warmere Luftmasse schiebt. Abhangig von dem Verhaltnis

der Windgeschwindigkeits- und Temperaturdifferenzen zwischen den beiden

Luftmassen bilden sich unterschiedliche Neigungswinkel der Trennflachen aus

(BILD 14), die grundsatzlich 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 (741. Hierdurch bedingt, erstreckt

sich die Obergangszone bei einer vertikalen Ma'chtigkeit von 1-3 km biswei-

len Uber eine horizontale Distanz von 100 bis fast 1000 km. Ober weite Be-

reiche herrschen so in Bodennahe andere Bedingungen als in bereits geringen

Hb'hen. Flugzeuge, die die Obergangszone z.B. kurz nach dem Abheben beim

Start passieren, kbnnen trotz anfanglichen Gegenwindes am Boden in einer

vorher tneistens nicht bekannten Hbhe einen plbtzlichen RUckenwind erfahren,

so daB die Gefahr eines "Durchsackens" gegeben ist [75] ,

Kalt- und Warmfronten haben noch weitere, flir den Flugbetrieb unangenehme

Begleiterscheinungen. Sommerlicne Warmfronten mit thermodynamisch instabi-

ler Struktur (feuchtlabiler Temperaturgradient, starke Cumuloninbusbildung)

f'u'hren nicht selten Gewitter mit sich, die mit starken Auf- und Abwinden zu

einer erheblichen Gefahr fur Flugzeuge werden kbnnen. Hierauf wird im fol-

genden Abschnitt noch genauer eingegangen.
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BUD 14: Vertikale Struktur von Warm- und Kaltfronten.

Im Bild 1st eine mb'gliche Windrichtungsanderung angegeben.

EinbrUche von Kaltluft und die damit verbundene Anhebung der Warmluft voll-

zlchen sich wesentlich stiirmischer als die Aufgleitvorgange langs einer

Warmfront. Einen solchen KaltluftvorstoB mit einem abrupten Windsprung urn
28 m/s und einer gleichzeitigen Richtungsanderung des Windes urn ca. 90"

zeigt BILO 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 rait bedeutenden Scher-
winden zu rechnen ist, schlagt 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 fur 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 Abhangigkeit von Hohe und Weg liefern [23].
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BILD 15: Windsprung bei einem Kaltfrontdurchzug (nach [76]).

Analytische Hodellgleichungen, die den Verlauf des Windes bei einem Flug

durch eine Wetterfront; beschreiben, liegen auch fiir diese Form von Scher-

winden nicht vor. Grundsatzlich handelt es sich wiederum urn ein mehr oder

weniger turbulentes Durchmischen zweier Windstrb'mungen unterschiedlicher

Geschwindigkeit und Richtung, wobei die Zwischenschicht zusatzlich eine
sehr flache Neigung gegenliber der Horizontal en aufweist. Neben der bekann-

ten Temperatur- und Dichtevertellung mit der Hohe besteht so auch eine Ab-

hangigkeit dieser Parameter in der Waagrechten.

BILD 16 gibt die Windverhaltnisse 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 auBerte sich infolge der Orientierung der Lande-

richtung relativ zur Frontlinie flugbahnbezogen sowohl als Gegenwindsche-
rung als auch als Seitenwindscherung. Typisch fur 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 verhangnisvollerweise Wolkenuntergrenze und Ent-

scheidungshbhe (Decision Height, DH) ubereinstimmten, 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 verbleibenden ca. 15 Sekunden Flugzeit bis zum
Aufsetzen am Boden war es den Piloten offensichtlich nicht mbglich, eine
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vorhandene hohe Sinkrate rechtzeitig zu reduzieren, so daB das Flugzeug die

Landebefeuerung streifte.

BILD 16 1st zu entnehmen, daB der am Boden gemessene Gegenwind keinen Auf-

schluB liber den Wind in wenigen hundert Metern Hbhe gibt. Eine einmalige

Windmessung an Bord des Flugzeugs, z.B. uber dem Voreinflugzeichen (Outer

Marker, Flughbhe etwa 400 m) hatte jedoch im Vergleich mit den Bodenwindan-

gaben und unter Ansatz einer einfachen linearen Windanderung rait der Hbhe

einen Hinweis auf die Gefahr einer bevorstehenden Gegenwindscherung gegeben.

vWk uWk

Seiten-
wind von \
links \

BILD 16: Flugbahnbezogene Horizontalwindverhaltnisse 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_GewHtern

Als die ergiebigsten Quellen fur Windscherungen in niedrigen Hbhen haben
sich nach jungsten Unfalluntersuchungen charakteristische Strbmungsvorgange
erwiesen, die im Verlauf der verschiedenen Entwicklungsstadien eines Gewit-
ters entstehen. Drei katastrophale Flugzeugabsturze, die sich in den Jahren
1975 und 1976 innerhalb kurzer Zeit ereigneten [7,8,79], gaben den AnlaB
zur intensiven Erforschung dieses Wetterphanomens.

Auf der Erde brauen sich nach Schatzungen taglich bis zu 45000 Gewitter zu-
sammen [1101. BILD 17 zeigt die Haufigkeit der Gewitteraktivita'ten auf der
Erde. Die meisten Gewitter treten danach in den Tropen auf, und hier beson-

ders auf der Ostseite der Kontinente.

BILD \7: Zahl der Gewittertage auf der Erde (nach [111]).
Auffallig ist die groBe Zahl von Gewittern in den Tropen und
auf den Ostseiten der groBen Kontinente.
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Die a'uBerst heftigen Vertikalstrb'mungen (es wurden Auf- und Abwinde von
liber 30 m/s beobachtet) und die starken Verwirbelungen innerhalb der Gewit-
terwolken sind seit langer Zeit bekannt. FlUge durch diese Gebiete werden
in der Verkehrsluftfahrt weitestgehend vermieden. Die starke Verkehrsdichte
mancher internationaler Flughafen zwingt jedoch in Spitzenbelastungszeiten
dazu, Starts und Landungen auch noch dann durchzufu'hren, wenn Gewitter sich
dem Flughafennahbereich nahern. Die dabei auftretende Gefahrdung der Flug-
sicherhcit, die durch die weitreichenden Windeinfliisse unterhalb der Gewit-
terwolken entsteht, ist in der Vergangenheit offensichtlich unterschatzt
worden.

Aufgrund umfangreicher Auswertungen von Flugschreiberaufzeichnungen, Radar-

messungen und Satellitenfotos rekonstruierten FUJITA und CARACENA C91 die
Stromlinienverlaufe der Windstrbmungen zura Zeitpunkt der o.g. Flugunfalle.
Es wurde festgestellt, daB bei alien Unfallen Gewitterzellen mit nur 3-5 km
Durchmesser in Flughafennahe beobachtet wurden, die von extremen Abwinden
begleitet waren. Fur diese starken Abwinde wurde der Begriff DOWNBURST* ge-
pragt t80). Ein 'downburst1 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) Hb'he anwa'chst:

DOWNBURST, wenn wwz < - 0,04 s-1 (13)

FUJITA [81] wies die Entstehung ganzer Familien von 'downburst'-Zellen nach

(BILO 18). Model Ivorstellungen hierzu gehen von liberschieBenden Cumulonimbus-

spitzen aus, die bis liber die Tropopause hinausschieBen und beim anschlies-

senden Zerfall sehr kalte, trockene Luft aus der Stratosphare in die Gewit-

terwolke saugen. Durch die geringe Feuchte kann es zu einer heftigen, die

Vertikalbewegung beschleunigenden Sublimation und Verdunstung komnien, so

daB sich ein regelrechter Abwindschlot ausbilden kann [108). Dieser Kalt-

luftstrahl gelangt durch die Cumulonimben hindurch bis zum Boden, wo er in

die Horizontale umgelenkt wird und radial ausstrbmt. Dabei dringt die Kalt-

In Ermangelung einer geeigneten deutschen Obersetzung des Begriffes

DOHNBURST (etwa: Fallwind) wird im folgenden der englische Fachaus-

druck verwendet.

Hohe
[km]

15

10

Stratospharenstromung

BILD 18: DOWNBURST-Zellen in verschiedenen Stadienl ihrer Entstehung in

einem Gewitter mit "Speerspitzen"-Radarecho (nach (811).

herabsttirzende
Kaltluft(downburst)

radial
usstromende

Kaltluft

BUD 19: Model 1 der Strb'mungsvorgange in einem Gewitter-DOWNBURST.
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luft unter die warmere, bodennahe Luft, wobei sich eine stark turbulente

Bbenfront ausbildet (BILD 19). Zwischen der vorhandenen Warmluft am Boden

und der vordringenden Kaltluft entsteht eine ausgepragte Scherung der Hori-

zontalwindkomponente. Diese Windscherung und die starken Abwinde im Zentrum

der 'downburst '-Zellen waren nach den Angaben der Flugunfal1Untersuchungen

eine der Ursachen fur die erwahnten schweren Flugzeugunfalle.

Nach neuesten Untersuchungen muS auch der EinfluB der auBerst heftigen Nie-

derschlage in Gewittern beriicksichtigt werden [82]. Ungeklart ist jedoch

weiterhin, inwieweit ein dlinner Wasserf i lm auf der Oberflache eines Trag-

flugels die aerodynamischen Eigenschaften des Flugelprofils zu verandern

vemiag und in welcher GrbBenordnung dieser Effekt im Vergleich zu den Aus-

wirkungen der Winda'nderungen zu werten ist.

In den USA wurden zwei verschiedene Wege beschritten, urn die komplexen, sich

dynamisch andernden Windfelder in Gewittern flir die Anwendung in digitalen

Simulationsprogrammen zu beschreiben:

Zum einen wurden, wie bereits bei den vorangehenden Windsituationen 2 .3 .3

und 2.3.4 beschrieben, gemessene Winddaten als Stlitzstellen flir 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-

gespeichert sind und keine physikalischen bzw. meteorologischen Modellge-

setze, ist eine analytische Variation der Randbedingungen bzw. der maSgeb-

lichen Parameter, wie sie uns hier interessiert, nicht mbglich.

Eine zweite Methode verwendet vorhandene meteorologische Simulationsmodelle

fiir die Darstellung der turbulenten Strbmungen in der atmospharischen Grenz-

schicht unter Berucksichtigung der Einfllisse von Druck-, Temperatur- und

Turbulenzverteilungen (24,25,26). Schwerpunkt dieser Untersuchungen war der

Aufbau sowie die ra'umliche und zeitliche Ausbreitung der Bbenfront 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 Windstrb-

mungen im Bereich der Front'nase1 werden durch horizontale Scherungen des

Horizontalwindes (Gradient: u,, ) zwischen der ursprunglich vorhandenen Warm-

luft und der vordringenden Kalt luft gepragt. Auf der Oberseite der Schicht
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15 10
Entfernung von der Boenfront Ikml

BILD 20: Schematische Struktur einer Gewitter-Bbenfront (nach [83]).

grenzt kalte Luft direkt an die emporgehobene Warraluft. Infolge der unter-

schiedlichen Strbmungsgeschwindigkeiten in den beteiligten Luftmassen hat

die Trennflache zwischen der Warm- und Kaltluft stark labile Eigenschaften

[641: Irgendwelche zufalligen Ausbuchtungen lassen sehr schnell intensive

und umfangreiche WirbeJ entstehen. In diesem Bereich der Gewitterbbenfront

ist neben den groBen Schwankungen der Vertikalwindkomponente, die aus den

Wirbeln resultieren, eine vertikale Scherung des Horizontalwindes (Gradient:

u,,.) zu beobachten. . , .

Zum Problem der Simulation von Turbulenz in Gewittern wird auf [84] verwie-

sen. Es fehlen in der Literatur offensichtlich noch ausreichende statisti-

sche Angaben Uber die GrbBenordnungen und Hbhenabhangigkeiten von charakte-

ristischen Wellenlangen LU, Ly, LW und Standardabweichungen ou> oy, ow der

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

Fur die vorgesehenen Untersuchungen waren die oben beschriebenen Simulati-

onsmodelle zur Darstellung von Gewitterstrbmungen nicht zu verwenden, da

sie einerseits sehr rechenintensiv sind und andererseits eine Fulle von

Einzelheiten wiedergeben, die sich in ihren Auswirkungen Uberlagern und

eine eindeutige Zuordnung von Ursache und Wirkung erschweren.
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Auf der Grundlage der in [9] dargestellten Stromlinienverlaufe In Gewitter-

downbursts wurde daher ein mbglichst einfaches Striimungsmodell entwickelt,

das weniger die komplexen meteorologischen Abla'ufe als vielmehr die grund-

sa'tzlichen und wichtigen Strbmungsvorga'nge richtig wiedergibt. Da einer-

seits in der Literatur keine Angaben Uber Messungen der zeitlichen Entwick-

lung der Strorolinienverla'ufe wahrend der verschiedenen Entstehungsphasen

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 Strdmungsvorgangs verzichtet. Das Stromlinienbild wird

also fur den Zeitpunkt der Betrachtung als 'eingefroren1 angesehen, die

Stromlinien sind stationa'r.

Zeitabha'ngige Einfllisse wie Turbulenz oder groBraumige Verwirbelungen kbn-

nen bei Bedarf dem Gewittermodell liberlagert werden, urn so z.B. in digita-

len Simulationsprogrammen ein vollstandigeres Windmodell zu erhalten.

2.4 Basismodell zur DarsteUung ygn_Gewitterstrbraungen

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 urns Leben,

und das Flugzeug wurde vbllig zerstbrt
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BILD 21: Flugbahnverlauf und Windstrbmungen des Flugunfalls in New York,

24.6.75 (nach [81])



Der naherungsweise rekonstruierte Verlauf der Stromlinien der Windbewegung

zum Zeitpunkt des Ungliicks zeigt einen typischen 'downburst1 (maximaler

Abwind +5,5 m/s) , der uber den Erdboden in horizontale Richtung iracelenkt

wird und nach auBen abf l ieQt C81I. Das Stromungsbild ahnelt, abgesehen von

dem StbreinfluB einer Seewindfront auf der rechten Bildseite, auffallend

dem Strom!inienbiId einer Staupunktstrbmung, die beim Auftreffen eines run-

den Strahles auf eine feste Wand entsteht (B IL022 ) .

•:-;:::::::::::::|::::;:;;;;:::::;;;::::'S(aupun̂

BILD 22: Stromlinienbild einer Staupunktstrbmung

Bereits in dem 1949 in den USA durchgeflihrten "Thunderstorm Project" zur

Erforschung von Gewittern [85] wurde qualitativ gezeigt, daB die fallenden

und auf den Erdboden auftreffenden Kalt luftmassen direkt unter dem Zentrum

der Gewitterzellen raumliche Staupunktstrbmungen bilden.

Die Rhnlichkeit in der Entstehungsursache und im Stromlinienvcrlauf legt

den Gedanken nahe, die gemessenen Windprofile innerhalb der Gewitterstrb-

mung modellhaft mit Hilfe einer einfachen Staupunktstrbmung der Potential-

tlieorie zu beschreiben. Dm die Potentialtheorie anwenden zu kbnnen, miissen

folgende Randbcdingungen erfullt sein:
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a) Die Strbmung muB reibungsfrei yerlaufen

Die Darstellung von Strbmungsvorgangen ohne Berlicksichtigung von Zahig-
keitseinfllissen ist nur zulassig, solange sich bei den beteiligten
Strbmungen einzelne Schichten des strbmenden 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 Strbmung als
reibungsfrei betrachtet werden darf, la'Bt sich formulieren: Die Grenz-
schicht liber dem Erdboden muB so dunn bleiben, daB ihre Dicke gegen-
uber den anderen georaetrischen Abmessungen des Strbmungsfeldes ver-
nachlassigt werden kann. Die Grenzschichten bleiben im allgeneinen
dann dunn, wenn die den Strbmungsvorgang charakterisierende dimensions-
lose REYNOLDszahl groB ist C851.

In der freien Atmosphare wird statt der REYNOLDszahl die RICHARDSON-
zahl verwendet, urn festzustelleh, unter welchen Bedingungen atmosphari-
sche Turbulenz entsteht und zunimmt. Die RICHARDSONzahl wird im wesent-
lichen durch das Verhaltnis zweier Gradienten bestimmt:

ie
Ri

/»V(*)
Darin ist 3p/3z die Abnahme der Luftdichte mit der Hbhe, und

die vertikale Rnderung der Windgeschwindigkeit (Scherung). Nach [64]

kann in freien Strbmungen als Grenzwert fur das Umschlagen einer lami-

naren Strbmung in eine turbulente der Wert Ri = 0,25 angenommen wer-

den. Bei grbBeren Werten besteht eine laminare Strbmung, fiir kleinere

RICHARDSONzahlen vergrbBern sich die auftretenden Stbrungen rasch zu

einer turbulenten Strbmung. Die angegebene Stabilitatsgrenze ent-

spricht einer sehr stabilen Schichtung der Atmospha're und ist im Ein-

zelfall zu uberpriifen.

Im Hinblick auf die ebene Staupunktstrbmung, die wir in diesem Ab-

schnitt zugrundelegen wollen, vernachlassigen wir mithin den Bereich,

in dem die za'he Strbmung, wie in Abschnitt 2.3.2 ausgefiihrt wurde, am
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Erdboden haftet, sowie den Grenzschichtbereich der Dicke 6 daruber

(BUD 23).

BUD 23: Die ebene Staupunktstrbmung rait Reibung (nach [531).

b) CORIOLISkrafte_seien_yernacMassigbar_Mein

Die CORIOLISbeschleunigung ist von der geographischen Breite v des Be-

obachtungsortes und von der GrbBe der Windgeschwindigkeit abhangig und

ergibt sich mit der Rotationsgeschwindigkeit n^ der Erde zu

C = 2 ( «E sin* ) x Vy , C 1 Vy .

FUr die hier interessierenden kleinraumigen (mikroskaligen) Windstrb-
mungen kann der EinfluB von C, ebenso wie z.B. am Hquator (cp= 0), ver-
nachlassigt werden.

. Damit ist gemeint, daB sich in der Strb'mung keine Stellen befinden, an

denen Flussigkeit (hier: Luft) neu entsteht Oder verschwindet. Diese

Bedingung wird im folgenden als Kont-inuitStsbedingung behandelt.

d) TemBeratur_und_Luftdichte_seien_wa'hrend des_Strbmungsygrgangs_konstant

Bei der Lbsung von Strbmungsproblemen muB man im allgemeinen beru'ck-

sichtigen, daB die Dichte des strbmenden Mediums veranderlich ist und

von Tempcratur und Druck abhangt. Wenn jedoch die Strbmungsgeschwindig-

keiten im Vergleich zur Schallgeschwindigkei t klein sind und wenn keine
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zu d) merklichen Druckunterschiede durch Volumenkra'fte (z .B . durch die

Schwerkraft) erzeugt werden, bleiben die Dichteunterschiede im Strb-

mungsfeld klein, so daB die Vera'nderl ichkei t der Dichte vernachlas-

sigt werden kann. Da in unserem Fall die zur Diskussion stehenden

Windbewegungen im untersten Bereich der Atmospha're bei MACHzahlen in

der Grb'Benordnung von 0,1 bis 0,15 ablaufen ( | V W | = 30-50 m/s), und

die Hbhenerstreckung des Strbmungsfeldes oberhalb von etwa 200 bis

300 m nicht mehr in die Betrachtungen eingeschlossen werden soil,

kbnnen wir die Luftstrbmungen wie inkompressible Strbmungen behan-

deln. Die Erfiillung dieser Bedingung vereinfacht die weiteren Oberle-

gungen erheblich, ist fur die Anwendung der Potentialtheorie aber

nicht zwingend.

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

schaften ableiten:

a) ->- Drehungsfreiheit: rot (V.,) = 0 ,

c) -> Kontinuitat : div (Vy) = 0 .

(14)

(15)

Nach den Regeln der Vektoranalysis la'Bt sich dann die Windgeschwindigkeit
V.. als Gradient eines noch zu bestimmenden skalaren Geschwindigkeitspoten-
^ft

tials * deuten:

= grad * (x ,y ,z) . (16)

Der Vollstandigkeit halber seien die aus der Potentialtheorie bekannten

Eigenschaften der PotentialStrbmungen kurz zusammengefaBt:

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

* = const, (im ebenen Fall Potentiallinien) (BILD 24) . Die Verbindung der

Orte gleicher Gradienten grad * bzw. gem. Gl.(16) gleicher Windgeschwin--

digkeit liefert die Stromlinien f = const., deren Richtung in jedem Punkt

mit der dort vorhandenen Geschwindigkeitsrichtung ubereinstimmt. Stromlini-

en und Potentiallinien bilden orthogonale Kurvenscharen.
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^gradO J >Potentiallinien
0 =const

Stromlinien

B1LD 24: Zur Beschreibung der Eigenschaften von Potentialstrbmungen

Durch Einsetzen von Gl.(16) in die Gin. (14) und (15) erhalt man

die Identita't rot (grad$) = 0

sowie div (grad<t>) = A* = 0 .

Die Kontinuitatsbedingung (d) la'Bt sich dann schreiben als*:

3x2
i!*
3Z2

(17)

Einer der einfachsten Ansatze fiir das Geschwindigkeitspotential ist

* (x ,y ,z) = J ( a x2 + b y2 + c z2) . (18)

* Soweit nicht anders vermerkt, wird zunachst der allgeraeingliltige dreidi-

mensionale Fall beschrieben, von dem dann auf den einfacheren Fall der

ebenen Strbmung geschlossen werden kann.
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Diese allgcmeine quadratische Funktion ist dann eine Lbsung der raumlichen
Potentialgleichung (17), wenn fur die Konstanten a, b und c gilt:

a + b + c = 0 .

Wahlen wir die Windgeschwindigkeitskomponenten als

(19)

"5
(20)

. VW = f - " * '
(21)

f - (22)

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

uWx = a .
3X 3X2

(23)

(24)

"Wz = c .
3Z 3Z!

(25)

Zur Erfullung der Kontinuitatsbedingung (17) mu(5 dann flir die Windgradien-

ten gel ten:

vWy + WWZ " ° • (26)

wahrend die Forderung nach Drehungsfreiheit (Gl.(14)) bei der dreidimensio-

nalen Strbmung auf die Beziehungen fiihrt:
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Damit lautat Oie (jleicliung fur die Stromlinien in der x-z-Ebene:

WWy - VWZ ' °

UW2 - WWx

'

(27)
n

(28)

(29)

1m Fall der ebenen Strdmung in der x-z-Ebene reduzieren sich diese Glei-
chungen auf:

uWx * wWz

uwz " wWx (31)

Aus den Gin. (20-22) lassen sich die Gleichungen fur die Stromlinien gewin-

nen, z.B. in der x-z-Ebene:

3x/3z = UM/WW = a • x / ( c - z )

Oder nach Trennung der Variablen:

c • 3x / x = a - 3 z / z .

Die Integration dieser Gleichung liefert* :

(32)

(33)

= a -ln(j;) + c,.

Damit lautet die Gleichung fur die Stromlinien in der x-z-Ebene:

V ( 5 - c ) = C = const. (34)

* Wir fuhren hier die dimensionslosen Koordinaten £ = x/xc und z/z
ein, fUr die die obigen Gleichungen ebenso gel ten, und vermeiden auf diese

Weise das Rechncn mit benannten GrblJen. Setzen wir fur die beliebig wahl-

baren Bezugsgrbfien X0 = z0 = 1m, so haben die Grb'Ben £; und £ zahlenma'Sig

dieselben Werte wie x und z.

der sog. horizontalen Oivergonz diV|, Vw ziisammcn:

Gl.(34) beschreibt eine Schar gleichseltiger Hyperbeln In der Vertikalebene,

deren eine Asymptote die z-Achse (Vert lkalachse) und deren andere Asymptote

der Erdboden (x -Achse ) 1st ( vg l . BILD 22). Der Koordlnatenursprung (0,0)

1st der Staupunkt der Stromung, und die Koordinaten x, y, und z slnd die

geometrischen Abstande des jewel Hgen Beobachtungspunktes von dlesem Stau-

punkt, gemessen In elnem geoda'tisch ortsfesten Bezugssystem.

Eine zur z-Achse rotationssymmetrlsche Staupunktstromung erhalten wir, wenn

wir die in G1.U8) angegebenen Konstanten zu b = a und c = -2a wa'hlen. In

der Natur konnen die Strom! inlenverlaufe aufgrund orographlscher, topogra-

phischer Oder anderer Elnfliisse (z.B. Wlndscherung 1n der ursprungl Ich vor-

handenen Luftmasse, vgl. auch Seewlndfront in BILD 18) von dlesen Symme-

trieeigenschaften abweichen. Trotzdem konnen die Strb'mungsvorga'nge in den

vertikal fal lenden und anschl 1eBend radial ausfl leBenden Kal tluftmassen mit

guter Genauigkeit als reibungslose Staupunktstrb'mungen dargestellt werden

unter der Voraussetzung, daB man die charakterf stlschen Parameter b k a zu-

laBt. Bei ungleichen Werten fiir a und b 1st die z-Achse zwar weiterhln Sym-

metrleachse, die Schnitte der Stromfla'chen v = const, haben jedoch 1n den

Ebenen z = const, anstatt des kreisrunden elnen elliptischen Verlauf.

Im Anhang A2 werden die HeBdaten von 6 beobachteten Gewltterfallwlnden auf

Ihre Uberelnstimmung mit den Gesetzma'Bigkelten einer raumllchen Staupunkt-

stromung hin untersucht. In TABELLE 1 sind die vorkommenden Wlndgradienten

uWx' vWy wWz alle anderen, auOerhalb der Hauptdlagona-
len in Gl.(3) stehenden Gradlenten sind Null.

Fassen wir die horizontalen Komponenten der Windgradlenten In G1.I26) 1n
der sog. horizontalen Divergenz d1vp Vw zusammen:

d1vh lu = "Hx + vWy (35)

so konnen w1r iiber die Vorzelchen der Gradienten In elnem Gewitterabwind

folgendes aussagen:

Die Vertlkalwindgeschwindlgkeit ww der Abwa'rtsstromung muB bis zum Erdboden

zu Null abgebaut seln, was gleichbedeutend 1st mit Wyz < 0. Nach Gl.(35) 1st
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damit eine positive horizontale Divergenz verbunden:
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divh V,,h —VJ Wy

In TABELLE 1 sind diese Vorzeichenbetrachtungen besta'tigt.

Bei der Mehrzahl der im Anhang A2 angegebenen Wettergeschehen sind ledig-

lich die Gradienten des Horizontalwindes uw und des Vertikalwindes MW be-

kannt. Die zugehbrigen Gradienten vw werden so gewahlt, daB sie die Kon-

tinuitatsgleichung (26) erfiillen. Die dabei ermittelten GrdBenordnungen

kBnnen mit den Gradienten des Falles IV (Tucson) verglichen werden, da

hier aus den meteorologischen Angaben die Gradienten uWx und ausnahmswei-

se vw zu entnehmen sind. Es zeigt sich eine gute Obereinstinmung der je-

weils rechnerisch bestimmten Gradienten mit der GrbBenordnung des gemes-

senen Wertes, so daB die zur Erfullung der Kontinuita'tsgleichung berech-

neten Gradienten realistisch sind.

Die Annahrae konstanter Gradienten innerhalb der Kaltluftstrbmung wird

durch die Untersucliungen besta'tigt, die GOFF [27] an 13 beobachteten Ge-

witlurl)iii:nrriint(:n durclirUlirlu. nil.]) RG 7o iy t die gwiiittfl ten Maxinmlwertc

absolutcr Windscherungen. Bis auf die im Bereich der Bodengrenzschicht

stark abweictienden Werte, die auf den ReibungseinfluB des Erdbodens hin-

weisen, sind die maBgeblichen Gradienten u^x und Wyz fast konstant mit

der Hbhe. Das Vorhandensein der Gradienten uwz und wWx la'Bt auf eihen in-

tensiven EinfluB der sich ausbreitenden Bbenfront auf die Messungen

schlieBen, der bereits in Abschnitt 2.3.4 beschrieben wurde und hier nicht

untersucht werden soil.

Wie die Bilder I-VI im Anhang A2 zeigen, lassen sich die Strbmungsvorgange

in einem GewitterfalIwind hinreichend genau mit Hilfe eines einfachen Po-

tentialstrbmungsmodells beschreiben. Das Modell zeichnet sich dadurch aus,

daB die auftretenden Windgradienten uWx und WMZ, die in der fur uns maB-

geblichen x-z-Ebene (Flugzeug-Symmetrieebene) zur Darstellung einer typi-

schen 'downburst'-Gewitterstrbmung ausreichen, innerhalb der Strbmungs-

grenzen als konstant angenommen werden kbnnen. Die zur Erflillung der Kon-

tinuitatsgleichung ermittelten Werte fur vWy kbnnen bei der Untersuchung

der FJugzeug-La'ngsbewegung auBer acht gelassen werden. Nach den vorliegen-
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.

"ai
T
D

.Ca
.

^

s0C
O

T
—

 4

inoO1^oooinoo-t:L̂
-

V
)

^1
0oC
O
or*.
C

M

C
Oco(J

h-

^

Rf0(\JoCOo1oinoon0o4
-

^Jra1
/1

mCOOo^^C
\J

r^mc30
)

a.
3C
O

>

01oe
x/

^O0
0
ooen«
5
oor^Oo«O

l

+o>c3CT
J

_
J

00P
S
.

oIDC
M

^C
Oft)c~**•>

—
 >

•oc3£OCT>

UrO
4->

j-U0L
.

J
ZU(U1.fcII0
>

^_

sI/)L
.

.COa)C
J)

ou-i.IIN
l

s.3<

II

4
-

*
€
 2
°
 18

4
J
 

0
1

J
i 

*
>

01 
C

•o 
a)



- 54 -
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Bodengrenzschicht

•< I"
0,05 Q075 ~bT

Windgradient
Is-']

Gemittelte Haxlmalwerte absoluter Windscherungen in Gewitter-
Bbenfronten (nach [27J).

den Unfalluntersuchungen kann davon ausgegangen werden, da!3 bei keinem der
hier betrachteten Unfallhergange eine Seitenwindeinwirkung die direkte Un-
fallursache war [1121.

Die unmittelbare Linearisierbarkeit unseres Strbmungsmodells ermbglicht, wie
in den nachfolgenden Abschnitten vorgefuhrt wird, die Anwendung der Methods

dor kla-insn Stdrungen flir die Untersuchung der dynamischen Flugzeugreaktion
in der offensichtl ich gefa'hrl ichsten Form einer Windscherung, zumindest in-

nerhalb der im Flughafen-Nahbereich zur Debatte stehenden Flugstrecken bzw.
Flugzeiten.
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Einen ahnlichen Versuch, die im THUNDERSTORM PROJECT [851 entdeckten dreidi-

mensionalen Abwindschlauche rait Hilfe einfacher Potential-Stromfelder zu be-
schreiben, unternahm KOSCHMIEDER [127]. Er kommt jedoch in seiner Untersu-

chung uber SchlotstrSmungen zu dem Ergebnis, daB die tatsa'chl ichen Vorgange
nur unzureichend mit Hilfe der von ihm zugrundegelegten Oberlagerung von ge-

raden, horizontalen Wirbelfaden und zusatzlichen Translationsstrbmungen wie-
dergegeben werden kbnnen.
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BILD 26: In Gewitterfallwinden beobachtete Kombinationen von Horizontal-
und Vertikalwindgradienten.

(Die Numerierung entspricht TABELLE 1 und Anhang A2)
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In B1LD 26 ist dargestellt, in welcher GrbBenordnung und mit welchen Zah-

lenkombinationen die bisher bei Flugzeugunfallen 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 BILO 26 eingetragenen linearen Zusammenhang

HWz "Wx '
uWx'wWz

wobei fllr die Konstante a = -5 eingesetzt werden kann. Eine etwas bessere

Anna'herung erreichen wir durch einen quadratischen Ansatz, der ebenfalls

in BILD 26 dargestellt ist und der im folgenden zur Charakterisierung von

Staupunktstrbmungen verwendet werden soil:

"Wz
V'wWz (36)

mit der Konstanten b = -200s. Diese empirisch gewonnene Beziehung ist, so-

weit dem Verfasser bekannt, meteorologisch noch nicht nachgewiesen. Es

dlirfte 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 gewa'hlten Randbedingungen einer Potentialstrbmung haben wir ge-

wahrleistet, daB die Strb'mungsvorgange horizontal und vertikal homogen

verlaufen. Das bedeutet, daB es zur Bestimmung des Windgeschwindigkeits-

verlaufes V^x.y.z) beispielsweise langs der Flugbahn eines Flugzeugs

unerheblich ist, welchen Weg im Raum wir wahlen, Oder, urn die Ausfiih-

rungen des Abschnittes 2.2 zu erganzen:

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

"Wxz "Wzx Wxz Wzx ; 0 .
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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-

lauft, und

c) die radiale Ausbreitung der Kaltluft am Erdboden nicht nach alien

Seiten gleichma'Big, sondern unter Auftreten bestimmter Vorzugsrich-

tungen erfolgt (ellipsenfbrmiger Charakter der Schnittlinien der

Stromflachen V = const, in den Ebenen z = const.).

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

aa) FUJITA nennt das Beispiel eines sog. traveling microburet, bei dem

die herabstiirzende Kaltluft in einer Schragstrdmung auf den Boden

auftrifft [1221;

bb) im Fall IV des Anhangs A2 finden wir eine seitliche Ablage des

Staupunktes von der Spur der Flugbahn bestatigt;

cc) am einleuchtendsten erscheint die Annahme einer konzentrischen Aus-

breitung der Kaltluft nach der Umlenkung in die Horizontale. Offen-

bar mussen fiir eine andersgeartete Ausbreitung zusatzliche Parame-

ter bestimmend sein (z.B. orographische EinflUsse, Windscherungen

in der vorhandenen bodennahen Warmluft, Bodenrauhigkeiten u.a.) .

Da in den verwendeten Unterlagen nicht geniigend Angaben zu finden waren, urn

der einen oder anderen Hdglichkeit den Vorzug 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 Differentialgleichungen der Flugzeug-Langsbewegung unter Berlick-

sichtigung von Windeinfllissen

Zur Berucksichtigung der Einfllisse von Wind und Windscherungen auf die Bewe-

gung eines Flugzeugs rauB in den flugmechanischen Differentialgleichungen

zwischen der Bahngeschwindigkeit des Flugzeugs und der Plug- oder Anstrontge-

schwindigkeit unterschieden werden.

Beim Auftreten von WindeinflUssen sind die Bahnachse x, und die Flugwind-

achse x. nicht mehr identisch (BILD 27). Die Bahngeschwindigkeit V.. errech-
a • — N

net sich aus der Vektorsumme der Fluggeschwindigkeit V^ und der Windgeschwin-
digkeit V..:

~tt

V + (37)

Dabei ist ^ die Geschwindigkeit des zu einem Massenschwerpunkt idealisier-

ten Flugzeugs tangential zur Bahn, V die Relativgeschwindigkeit des Flug-

zeugs zur urogebenden Luft, auch aerodynamische Anstrb'mung oder Fahrt ge-

nannt, und Vy die Geschwindigkeit der Luftmassen, relativ zum Inertialsy-

stero Erde.

In den Standardwerken der Flugmechanik (vgl. z.B. [86,87,881) werden die

Windgeschwindigkeiten nicht oder nur unvollstandig (als stationare Anteile)

berilcksichtigt. Vor allem in amerikanischen Veroffentlichungen haben unpra-

zise Definitionen mehrfach zu Begriffsverwirrungen und physikal ischen Feh-

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

(89).

Die derzeit giiltige Luftfahrtnorm LN 9300 "Bezeichnungen in der Flugmecha-

nik" vom Dezember 1970 [901 beschr'a'nkt sich auf die Charakterisierung des

Windes im geodatischen System (Windvektor

azimut xw. BILO 28).

Windneigungswinkel YW, Wind-

Eine nahezu vollstandige, praxisorientierte Beschreibung der Windeinflusse

in Langs- und Seitenbewegung verwendet BROCKHAUS [911.
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-Z

Vwdt

BILD 27: Zur Relativbewegung zwischen Flugzeug, umgebender Luft und dem
Inertialsystem Erde.

Die beiden Koordinatenpunkte 'Schwerpunkt1 und 'Nullpunkt des
Flugwind-Achsensystems1 waren zum Zeitpunkt t=0 identisch mit dera
Ursprung des Inertialsystems und haben sich im Zeitintervall dt
uro die dargestellten Strecken fortbewegt.
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Zg

BILD 28: Die Charakterisierung des Windeinflusses entsprgchend der

Luftfahrtnorm LN 9300 [90].

Zur Darstellung der Geschwindigkeitsbeziehungen werden Ira folgenden die in
[92] vorgestellten GrbBen zur Berucksichtigung des Windeinflusses in den
flugmechanischen Gleichungen verwendet. Es ergeben sich unter Vernachlassi-
gung von Rollwinkel * und Schiebewinkel e die in BILO 29 dargestellten Win-

kelzusammenhange in der La'ngsebene des Flugzeugs:

(38)

(39)mit

Der-Winkel c^ wird als Windanstellwinkel bezeichnet und dreht positiv in

Uhrzeigersinn sowie von der Flugwind- zur Bahnachse.
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BILD 29: Zur Definition der Geschwindigkeiten und Winkel in der Flugzeug-

Symmetrieebene bei Berucksichtigung des Windeinflusses.

Unfallstatistiken lassen den SchluB zu, daB Flugunfa'lle als Folge von Bahn-

fehlern in der LSngs- oder Symmetrieebene des Flugzeugs (x-z-Ebene) wesent-

lich haufiger zu schweren Katastrophen fiihren als infolge v'on Abweichungen,

die aus dieser Ebene herausfuhren (Seitenbewegung) [1121. Wir wollen diesen

Umstand im folgenden als Begriindung dafur heranziehen, daB die weiteren Be-

trachtungen allein auf die Bewegung des Flugzeugs in der La'ngsebene (L&ngs-

beuegung) beschra'nkt bleiben. Eine dreidimensionale Losung des Problems, in

welcher Weise Windanderungen auf ein Flugzeug einwirken, ist wegen der Un-

ubersichtlichkeit, beispielsweise der in [92] gezeigten komplizierten Win-

kelverhaltnisse, nur schwierig zu erhalten, und eine anschauliche analyti-

sche Losung erscheint so gut wie ausgeschlossen.

Fur die Beschreibung der Scherwindeffekte auf die Flugbahn eines Flugzeugs

wird in der vorliegenden Arbeit das Bahnachsensystem verwendet. Zur kompo-

nentenweisen Darstellung von Gl . (37) im bahnfesten Koordinatensystem mUssen

nach [901 die Transformationen ausgefuhrt werden:

(40)



Hlerbel finden die geroa'B Gl.(l) 1m geodatlschon Achsensystem definlerten

Komponenten des Windvoktors (Horlzontalwind uWg, Vertikalwind wWg) Verwen-

dung. Zu beachten 1st, daD entsprechend der Orientlerung der geoda'tischen

z-R1chtung Aufwind negatlv, Abwind positlv 1n die Rechnungen elngeht. Wei-

terhln 1st das Wlndazimut xy glelch Null gesetzt, so daB die Horizontal-

wfndkomponente bei Beschrankung der Betrachtung auf die Langsbewegung Immer

1n der Bahnebene llegt: xy " 0.

Betraehten wir den Fall der zweldimensionalen Bewegung 1n der Flugzeug-Sym-

metHeebene, so ergeben slch nit:

"Kk\ft

O / '
und Vug (41)

die Geschwlndlgkeltsbezlehungen nach Gl.(40) komponentenwetse zu:

uKk = ufl cos aw + uWg cos Y - wWg Sin Y (42)

0 = u. sin au + uu. sinaw uHg + wWg cos Y (43)

Fiir Na'herungsbetrachtungen kb'nnen unter der Voraussetzung klelner Wlnkel

und Y gesetzt werden:

sin , sin Y = Y und cos aw - cos Y = 1 •

Dlese VerhaUnlsse slnd gegeben bei Wlnkeln |nw, Y I < 8-10°. Das entsprlcht

in einem typlschen Landeanflug Windgeschwlndigkeiten von luygl <30 m/s bzw.

|wWg| <5 m/s.

* Nach [901 kBnnen die Benennungen der in Gl. (41) aufgefuhrten Vektoren

entsprechend dem Sprachgebratich auf deren Betrage iibertragen werden. Dies

wird 1m folgenden fur die xa-Komponente der Fluggeschwindigkeit ^ und die

X|<-Komponente der Bahngeschwlndigkel t \/^ angewendet, wenn keine Gefahr

der Verwechslung besteht: ua = V = |Vj und u^ = V^ = I^K! -
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Die Gin.(42,43) vereinfachen sich dann zu:

uKk - ua = uWg - wWg V -

= - <uWg ? + wWg) I \

(44)

(45)

Die Bewegungsgleichungen der Flugzeug-Langsbewegung werden in bekannter

Weise aus dem Krafte- und Momentengleichgewicht in der x-z-Ebene entwickelt
(B1LD 30). Nach NEWTON gel ten unter Annahme konstanter Massen und Massen-
tra'gheiten die allgemeinen Vektorgleichungen der Mechanik:

R + F + G (46)

und
I J? =

n

fi "-> = M (47).

Dabei sind die aerodynamischen Krafte j? ira aerodynamischen, die Schubkraf-

te f im kb'rperfesten und die Gewichtskraft G im geoda'tischen Achsensystem

definiert, was wir nach [90] bei der komponentenweisen Darstellung durch

einen entsprechenden Index kenntlich machen. Der Vektor der Bahnbeschleuni-

gung ^ wird zweckma'Bigerweise im flugbahnfesten Koordinatensystem angege-

ben. Die Elemente der Momentengleichung (47) slnd der Tragheitstensor T,

die zeitliche Hnderung des Drehgeschwindigkeitsvektors n, das Luftmoment]^

und das Schubmoment M (vgl. z.B. [97]) .

Wahlen wir zur komponentenweisen Darstellung der Gl.(46) als Bezugskoordina-

tensystem das Bahnachsensystem, so sind die Transformationen auszuflihren:

He.' Bkg9 -9
(48)
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Fluggeschwin-
digkeit V

BILD 30: Kraftegleichgewicht der Flugzeug-La'ngsbewegung

Der EinfluB des Windes ist an zwei Stellen zu finden: zum einen als Dreh-

winkel c^ der Transformationsmatrix ^ zwischen dem aerodynamischen und

dem bahnfesten Achsensystero, zum anderen in den Komponenten der Bahnbe-

schleunigung V^. Aus Gl . (37) la'Bt sich durch Differenzieren nach der Zeit

formal gewinnen:

D
T5t

D def.
(49)

Eine kurze Diskussion soil die Stb'reinwirkungen des Windes veranschaul i-
chen. Nach Gl.(46) ergibt sich die resultierende Anderung der Bahngeschwin-

digkeit, multipliziert mit der Masse des betrachteten Kbrpers, aus der Re-
sultierenden der von auBen auf das System einwirkenden Kra'fte. Stehen die
auBeren Kra'fte fiir sich im Gleichgewicht, so ist die Bewegung gleichfbrmig

(i« = °)- In unserem Fall ha'ngen die Kra'fte R und £ von der Fluggeschwin-
digkeit ^ ab, wa'hrend das Gewicht in diesem Beispiel als konstant angese-
hen werden kann.
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Wir setzen nun Gl.(49) in Gl.(46) ein und sehen, daB die auSeren Kra'fte

formal mit der Summe aus zwei Massenkraftanteilen im Gleichgewicht stehen:

F + G . (50)

Setzen wir einen stationaren Ausgangsflugzustand voraus und geben eine be-

liebige Windanderung Vy vor, so lassen sich folgende Fa'lle unterscheiden:

a) Nehmen wir an, daB fur einen kurzen Augenblick die Kraftesumme auf der
rechten Seite von Gl.(50) konstant bleibt (was gleichbedeutend ist mit

V.. = 0), so erhalten wir sofort eine Anderung der Fluggeschwindigkeit j/,
—1\ —- **"

wenn eine Anderung der Windgeschwindigkeit V.. auftritt:

= 0 (51)

b) Soil die Fluggeschwindigkeit ^ konstant gehalten werden (V * 0), so muB
beim Auftreten einer Windgeschwindigkeitsanderung die Kraftesumme auf

der rechten Seite verandert werden, etwa durch eine Veranderung des
Schubes. Oaraus wiederum resultiert gema'B Gl.(46) eine Bahngeschwindig-
keitsanderung:

V = 0 (52)

c) SchlieSlich sind auch beliebige Zwischenkombinationen von V^, j/ und
denkbar, die die Gl.(49) erfullen:

(«)—— V, - * + V.. mit: V,, V, Vy * 0.

Die Beispiele zeigen, daB der Wind Auswirkungen auf das stationa're Gleich-

gewicht eines Flugzeuges haben kann, ohne selbst Kra'fte zu erzeugen. Aus

diesera Grunde wird auch der etwas ungewb'hnl iche Schritt vollzogen, einen

inertial definierten Geschwindigkeitsvektor durch zwei Relativgeschwindig-

keiten zu ersetzen (Gl . (35) ) , was sinngema'B auch fiir die zeitlichen Knderun-

gen dieser Vektoren gilt (Gl . (49)) .



- 66 -

Die zeitl iche Andcrung der Windgeschwindigkei t.V.. ,la'Bt sich analog zu den

Ausflihrungen in [93] darstellen als substantielle Beschleunigung:

BT (53)

Das totale Zeitdifferential der Windgeschwindigkeit setzt sich'demnach aus
zwei Anteilen zusammen, wobei der erste Summand auf der rechten Seite von
Gl.(53) als Ickale Beschleunigung bezeichnet wird. Dieser Term beschreibt
die instationaren, d.h. zeitlich veranderlichen Windanderungen an einem fe-
sten Beobachtungspunkt, die in der Natur z.B. durch Zahigkeitseinflusse,
Temperaturveranderungen usw. hervorgerufen werden kbnnen (BILD 31). Auch
die statistisch verteilten Bben sind an dieser Stelle einzuordnen, sofern
sie mit Hi He der TAYLORschen Hypo these [94] aus den zumeist brtl ichen Mes-
sungen, etwa aus Flugmessungen, in eine zeitabhangige Oarstellung gebracht
wurden.

Der zweite Summand ist die konvektive Beschleunigung (BjLD 32). Er enthalt
die ortsabha'ngigen Anteile der Windgeschwindigkeitsanderung, die durch die
Ortsa'nderung des Flugzeugs EinfluB auf den Bewegungsablauf gewinnen. Dieser
Term la'Bt sich ausdriicken als:

(54)

Dabei ist

(55)

entsprechend Gl.(3).

Flir den Ortsvektor r des Flugzeugs gilt allgemein:

(56)
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\t = 5min
,10min

20min

600 600

T i m ]

BUD 31: Beispiel fur eine lokale Beschleunigung

In einem zahen Wirbel la'Bt sich die zeitlich veranderliche loka-
r le Gescnwindigkeit beschreiben durch:

[ 1 -

Durch Differentiation erhalt man eine zeitabhangige lokale Be-
schleunigung am Beobachtungsort r.
In der Luftfahrt sind za'he Wirbel als Wirbelschleppen hinter
GroBraumflugzeugen bekannt und kbnnen besonders fUr nachfliegen-
de Leichtflugzeuge gefa'hrlich werden, wenn die Vertikalwindande-
rungen langs der Spannweite zu hohen Rollgeschwindigkeiten fUh-
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B1LD 32: Beispiel flir eine konvektive Beschleunigung (nach [93]) .

In einem sich verjlingenden Kanal erfahrt eine reibungslose Strb-
mung W[ eine axiale konvektive Beschleunigung auf W3 entsprechend
der Kontinuitatsgleichung. Die entstehenden Stromlinien sind sta-
tionar.

woraus sich durch Differentiation nach der Zeit ergibt:

( j ) = VK = f(t) (57)

Die ortsabhangige konvektive Beschleunigung (G1.(54)) ist somit das Produkt
aus den b'rtlichen Windgradienten und der Ortsanderung des Fluggerates, die
wiederum eine Funktion der Zeit ist.

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

Gl.(54) auf:

V,
uWx UWZ
wWx wWz

(58)

Ebenso wie die Komponenten des Windes werden auch die Einzelanteile von
grad (V..), die Scherwindgradienten, Ublicherweise im geodatischen Bezugs-~w
system.angegeben.

Mit den Definitionen

und

(59)

(60)

(61)

la'Bt sich Gl.(49) unter Beachtung der erforderlichen Koordinatentransforma-
tionen im Bahnachsensystem komponentenweise schreiben als:

ua *a sin°Vi + "W
(62)

"a Si% * ua Ya COSaW + Wg sinY + Wg COSY ' (63)
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In den Komponenten des Uindbeschleunigungsvektors (Gl.(61)) sind sowohl die
raumlichen als auch die zeitlichen Abhangigkeiten des Windes zusammengefaBt:

uwg
3u,

"Wx (64)

wWx Xg Wz (65)

mi t

und

cosy

Zg = - uKk siny .

(66)

(67)

Unter Einbeziehung der Gin.(66,67) la'Bt sich zusammenfassen:

[»'uKk 4 uMx COSY <*> - UWz

uKk COSY WZ

Durch Integration lassen sich daraus die orts- und zeitveranderlichen Wind-
komponenten u.. (x,z,t) und w,, (x,z,t) bestimmen. Voraussetzung dafiir istwg wg
allerdings , da(i die Funktionsverlaufe der lokalen Windbeschleunigungen und
der Windgradienten bekannt sind.
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3.3 Nichtlineare DifferentlaljT^eichungen der Flugzeug-Langsbewegung

unter Berucksichtigung_grtsahhangiger Krafte (WlnrtelnfluO).

Das als starrer Korper betrachtete Flugzeug, dessen Masse wir uns 1m Schwer-

punkt (SP) konzentriert als Punktmasse vorstellen, besitzt In seiner Sym-

netrieebene (x-z-Ebene, Langsebene) drei Frelheitsgrade, zwel translatorf-

sche in x- und z-Richtung und einen rotator ischen urn die y -Achse (Quer-

oder Nickachse) . Aus den au fges te l l ten Vektorbeziehungen ( Gin. ( 46 ,471 )

lassen sich zur Beschreibung der Flugzeugbewegung in der Langsebene drei

Oifferentialgleichungen 2. Ordnung bzw. 6 Differontlalgleichungen 1. Ord-

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

urn die Bewegung vollstandig zu charakterisieren, und es ergeben sich bei

der Stabil i tatsanalyse des linearisierten Systems ebenfalls 6 Eigenwerte.

In der Flugmechanik 1st es iibllch, die Weg- bzw. Hb'henabha'nglgkelten der am

Flugzeug-angreifenden auBeren Krafte und Momente (z.B. den mit der Hone ab-

nehmenden EinfluB der Gravitation) zu vernachlasslgen, da s1e gegeniiber den

anderen Anteilen in den melsten Anwendungsfa'l len von untergeordneter Gro's-

senordnung sind. Damit entfallen die ZustandsgroBen Weg und Hone, und die

Anzahl der Eigenwerte reduziert sich auf vler, In der Regel Jewells zwel

konjuglert komplexe Polpaare. Die zugehorlgen Eigenschwingungsformen sind

die echnelle Anstellwinkelsahiringung und die langsame Bahnschwlngung oder

Phygoide.

Es sind jedocn Aufgabenstel lungen mogllch, bei denen die hohen- oder wegab-

hangigen Einfliisse in den Differential gl eichungen beriicksichtlgt werden

miissen, etwa wenn groBe Hohena'nderungen wahrend der Flugmlsslon auftreten

oder wenn infolge groBer Steig- oder S1nkgescnw1nd1gke1ten die Hbhenabhan-

gigkeit der Luftdlchte elne zunehmende Rolle spielt. In einlgen Arbeiten

werden dlese Einflusse diskutiert [100,101,102,130). In diesen Fallen sfnd

jeweils fiinf ZustandsgroBen fiir die Beschreibung der Bewegung erforderl fen,

und die Anzahl der Eigenwerte des linearisierten D1 f ferentlal gl eichungs-

systems der Flugzeug-Langsbewegung betragt ebenfalls fiinf. Dabei treten ne-

ben den obengenannten Eigenschwingungsformen je nach Art des Elnflusses der

Ortskoordinaten eine weitere HShenuurzel oder eine Veguurzel auf, a l so

zusatzllche aperiodlsche Bewegungsformen.
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Die meteorologlsch bedingten, ortlich veranderlichen Windverhaltnisse fuh-
ren in analoger Weise zu elner Veranderung der dynamischen Eigenschaften

eines Flugzeugs, die der Pilot belm Plug in diesen Windbedingungen fest-

stellen und gegcbenenfal 1 s korrigieren kann. Die Gin. (68,69) zeigen, daC
die zeitlichen Anderungen der Windgeschwindigkeit nehen den instationaren

Termen einerseits von den lokalen Windgradienten abhangen, andererseits von

den zeitvariablen FlugzustandsgrbBen. Durch die Verknlipfung der ortsabhan-

gigen Windscherungen mit den Bahnkoordinaten des Flugzeugs werden flugzeug-

bezogene Windstorungen induziert, die sich als Funktion der zeitabhangigen

Parameter des Fl ugzeugsystems verandern. Es entstehen auf diese Weise
ortsabhanglge (luft-)Krafte.

Gleichzeitig stellt die Abhangigkeit der (flugzeugbezogenen) Windstorungen

von den Zustandsparametern des fliegenden Systems regel ungstechnisch be-

trachtet eine RUckkoppelung der Systemausgange auf die Stb'reingange dar,

die mit elner nachhaltigen Vera'nderung der Stabilitatseigenschaften des ge-
schlossenen Kreises verbunden ist (BILD 33b). Diese Auswirkung einer auOe-
ren Stb'rung 1st 1m flugmechanlschen Sinne neu.

Bisher ging man davon aus, die Reaktionen eines Flugzeugs auf eine Windbo

mit guter Na'herung durch die bekannten Dlfferentialgleichungen mit inhomo-

gener Stbrfunktion beschreiben zu konnen, wobei die Bo als reine Zeitfunk-

tlon aufgefaOt wird, also unabha'ngig von den Flugzustandsparametern.

Das Flugzeug fiihrt in elnera solchen Fall eine Bewegung aus, die bekanntlich

aus elner Uberlagerung elner frelen Eigenbewegung und elner durch die Stb-

rung erzwungenen Bewegung besteht (BILD 33a). Bel der Betrachtung linearer

Differentialglelchungen fiir die Flugzeugbewegung konnen beide Bewegungsan-

teile getrennt bestlmmt (homogene und partikulare Lbsung) und zur allgemei-

nen Losung der vol 1 sta'ndigen (inhomogenen) Gleichung linear iiberlagert wer-

den. In keinem Fall aber werden die eingepragten Elgenwerte des linearen

homogenen Gleichungssystems durch eine derartige zeitabhangige Storfunktion

verandert. Da wir uns 1m folgenden mit den Auswirkungen der Windanderungen

auf die dynamischen Eigenschaften des Flugzeugs beschaftigen wollen, konnen

wir nach dem ohen Gesagten die zeitvariablen Windanderungen auBer acht las-

sen, beispielsweise die .ieweils ersten Summanden in den Gin. (68,69).

zeit-
abhdngiger

Wind

Flugzeug-

Eigendynamik

Hohe

/ a) Oblicher Ansatz: Flugzeugsystem mit Storfunktion.

orts- I yw

abhangigerB-^ — *•
Wind | I Hbhe

"

...- 1 Weg

b) Geschlossener Kreis mit Ruckfu'hrungen bei

Berucksichtigung eines ortsabhangigen Wind-

einflusses.

BILD 33: Berucksichtigung des Windeinflusses in der

Flugzeugdynamik.
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Die in Gl. (46) aufgestel He Vektorbeziehung fur die Krafte in der Flugzeug-
Symmetrieebene la'Bt sich im bahnfesten Koordinatensystem komponentenweise
schreiben als:

m UKJ. = A sin aw - W cos ay + F cos( a - aw) - G sin y= I \ , (70)

-m UK(? Y = -A cos aw - W sin aw + F sin( a - aw) + G cos Y= £ Zk . (71)

Hierbei wird der Schubeinstel Iwlnkel o zu Null angenommen, so daB der Trieb-
werksschub parallel zur flugzeugfesten xf-Achse wirkt. Weiterhin gilt die
Nlckmomentenglelchung

6 (72)

die aus der Momentenglelchung (47) gewonnen werden kann und auf der rechten
Seite das aerodynamtsche Nickmoroent MA und das infolge einer Triebwerks-
hoch- bzw. Heflage entstehende Schubmoment rp • F enthalt.

Wir erhalten mit den Gleichungen (70,71,72) der symnetrlschen Flugzeug-

Langsbewegung ein System von hochnichtlinearen Differentlalgleichungen.
Dies System 1st in Prinzip Ibsbar, z. B. mit Hilfe einer numerlschen Inte-
gration In efnem dlgltalen Slmulattonsprogramm. Im Abschnftt 4 wird der 1n-
stationare Bahnverlauf beim Elnflug 1n elne plbtzlich einsetzende Wlndsche-
rung auf dlese Welse untersucht. Einer analytischen Lbsung, die z.B. bei

der Untersuchung der elnzelnen Elnflilsse der Wlndscherparameter erwlinscht
1st, slnd die Gleichungen jedoch nlcht zuganglich.

Die Bostimmung detail 1lerter Bewegungsverlaufe 1st in vielen Fallen nicht
unbedlngt erforderl ich. Viel wlchtlger slnd qualitative Aussagen iiber gene-
relle Eigenschaften der Bewegung, beisplelswelse iiber die Stabilitat be-
stlmmter Systemparameter beim Auftreten a'uBerer Stbrungen, uher die Da'mp-
fung und Schwlngungsdauer der Eigenschwingungen usw. Solche Aussagen kbnnen
getroffen werden, ohne die Oifferentfalgleichungen exakt zu Ibsen. In den

Abschnitten 5 und 6 soil dazu die gebrauchl iche Pertubatlonsmethodc Oder
auch Mcthodc der klelnen Storungen t911angewendet werden.
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Dabei bietet die numerische Integration der vol1standlgen nichtl inearen
Differentlalgleichungen der Flugzeugbewegung die willkommene Gelegenheit,
bestimmte Annahmen und Vereinfachungen.die bei der Anwendung der Stbrungs-
rechnung getroffen werden mussen, zu uberprufen und zu werten. Es lassen
sich auf diese Weise fur vorgegebene Aufgabenstel lungen ausreichend genaue
Ingenieurmodel le entwickeln, die z.B. Bewegungsverlaufe im wesentlichen zu-
treffend wiedergeben, aufgrund Hires einfachen Aufbaues aber gleichzeltig
elne analytische Behandlung des Problems erlauben. Oft tragen dlese vereln-

fachten Ansatze auch entscheidend dazu bei, komplizierte physlkalische Zu-

sammenhange durchschaubar werden zu lassen.

Die Nickmomentengleichung (72) verdient besondere Erwahnung. Die orts- und
zeitvariablen Strbmungsvorgange haben hier 1m wesentlIchen zwei Einflusse:

(a) Stationarer EinfluB: Im Zusammenhang mit der ra'uml ichen Ausdehnung el-
nes Flugzeugs entlang der drei Achsenrichtungen (Rumpflange, Spannwelte, z-

Abstand zwischen dem Momentenbezugspunkt (meist Fl ugzeug-Schwerpunkt) und
dem Hbhenleitwerk) muB in Betracht gezogen werden, daB sich beim Auftreten
von Windscherungen brtlich unterschiedliche Windgeschwlndigkeiten an den
jeweiligen Bauteilen ergeben. Da alle Telle des Flugzeugs unter der Voraus-

setzung eines konstanten Bahnverlaufes (also y= 0' dieselbe Translations-
geschwindigkeft ^« haben, entstehen infolge der Windgeschwindlgkeitsdlffe-
renzen brtlich unterschiedliche Anstrbmungen, die zu ungleichfbrmlgen Auf-
triebs- und Widerstandsverteilungen und zu aerodynamlschen Momenten urn die
Korperachsen fiihren. So werden etwa bei elnera angenommenen hbnenabhangigen

Horizontalwind, der durch den 1Inearen Gradienten uWz charakterlslert wer-
den soil, Tragflugel und HBhenleitwerk (z. B. T-Leltwerk m1t Hochlage &ZH)

urn den Anteil (BILD 34)

6V - uwz ' &ZH

unterschiedlich angestrbmt. Geben wir beispielsweise einen Gradlentenwert

uWz = 0,25 s"1 und einen Abstand &ZH = 10 m vor (das entsprlcht den Abmes-

sungen des Fl ugzeugmusters BAG VC 10), so errechnet sich daraus ein Hert

von AV = 2,5 m/s. Das slnd etwa 4 % der StrbmungsabrlOgeschwIndigkelt Vj in

einem typischen Landeanflug mit VR = 1,3 Vs = 70 m/s. Die daraus resultle-

renden Anderungen der aerodynamische Krafte am Hbhenleitwerk mussen durch

einen zusatzlichen Hbhenruderausschlag kompenslert wprden, urn e1n Vertr fm-

men des Nickmomentengleichgewichts in der Windscherung zu verhindern.



- 76 -

BILO 34: Ortllch unterschiedliche aerodynamische Anstrbmung an
den Bautellen des Flugzeugs in einer Wlndscherung.

Beisplel: Lineare hohenabhangige Scherung des Horfzon-
talwindes, Flugzeug 1m Horizontalflugzustand. Die Wir-
kung der uMz - Scherung 1n horlzontaler Richtung ist
mit derjenigen einer aerodynamischen Relatlvdrehung qu
eines mit dem Flugzeug fortschreltenden Wlrbels zu ver-
gleichen.

Interessant ist in diesem Zusammenhang, daO die Nichtdiagonalelemente der
Gradienten des Wfndvektors (Gl,(3» jeweils paarweise der Wirkung einer
aerodynamischen Relativdrehung, also einer Rotation der Luftmasse relativ
zum Flugzeug, gleichgesetzt warden konnen [91]. So la'Bt sfch die Wirkung

des Gradienten uWz, aber auch von -ŵ , einer Drehgeschwlndigkeit qw eines
mit dem Flugzeug fortschreitenden Wlrbefs verglelchen. Quantitative Unter-
suchungen der Auswirkungen der ortlich verteilten, unterschiedlichen aero-
dynamischen Anstrbmungen an den Bauteilen eines Flugzeugs sind bisher nicht
bekannt geworden. Sie werden in der Folge nicht welter berucksichtigt, in-
dem wir das Flugzeug zu einer idealisierten Punktmasse schrumpfen lassen,
die keine raumliche Ausdehnung mehr haben soil.
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(h) Instationarer EinfluO: Die Wirkung einer Windstorung, die den Trag-
fliigel eines Flugzeugs zu einem bestimmten Zeitpunkt trlfft, erreicht 1n-
folge des instationaren Strbmungsaufbaues am Fliigel als Abwindanteil das
Leitwerk erst nach einer gewlssen Zeitverzbgerung [1131. Dieser Effekt 1st

anschaulich dadurch zu erkiaren, daB die veranderte Zirkulatlon des Trag-
fliigels mit der Anstrb'mgeschwindigkeit V stromabwarts getragen wlrd und hei
einem Hbhenleitwerksabstand r^ (= Abstand zwischen den Neutralpunkten von
Fliigel und Leitwerk) am Hbhenleitwerk erst nach der Zeit

At = rH / V

wirksam wlrd. Infolge der Vera'nderung der Anstrbmbedingungen am Hb'hen-

leitwerk entsteht e1n zusatzlicher instationarer ElnfluB auf den Mickmomen-

tenhaushalt, der sich besonders stark bemerkbar macht, wenn die hbherfre-
quenten Bbenstbrungen 1m Bereich der Frequenz der schnellen AnstelIwinkel-

schwlngung liegen. Eine genaue Er fassung dieses Effekts wtirde aufwendlge

Methoden der instat ionaren Aerodynamfk erfordern, die jedoch hier nicht

verwendet werden soTlen. Als Begriindung fur eine N1chtberiicks1chtigung der

Nickmomentenanderung mag der Hinwels dienen, daB w1r uns 1m fo lgenden

hauptsachl ich m1t niederfrequenten Vorga'ngen befassen wollen, so daO die

entsprechenden totzeitbehafteten Anstel Iwinkelanderungen am Hbhenleitwerk

kleln bleiben. Eine spatere, genauere Untersuchung bietet sich jndoch an.

Be1 den nachfolgenden Betrachtungen wlrd davon ausgegangen, daO sich Infol-

ge der naturlichen Anstellwlnkel stabll ita't des Beisplel flugzeugs StBrungen

des Anstellwinkels innerhalb sehr kurzer Ze1t abbauen. In dlesem Fall kon-
nen wir die allgemein iibliche Annahme verwenden, daB sich die Eigenschwln-
gungsformen Anstel Iwinkel schwlngung und Phygoide wegen ihrer sehr unter-
schiedl ichen Frequenzbereiche nur unwesentlich gegenseltig heelnflussen.

Zur Abschatzung der dynamlschen Stabll ita't des Flugzeugs In Scherwindbedln-
gungen reicht. es dann aus, nur die Bewegung des Massenschwerpunktes zu be-

schreiben. Wir bedienen uns dazu der Widerstandsglelchung (70) und der Auf-

tr iebsglelchung (71) und konnen auf die Verwendung der Nickmomentenglei-

chung (72) verzichten. Hierdurch reduziert sich das System der mbglfchen

Eigenwerte auf maximal vier.
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Durch den Fortfall der Momentengleichung konnen Aussagen iiber die Orientie-

rung des Flugzeugs In der Vertlkalebene nicht mehr aus einer zweifachen In-
tegration der NIckbescMeunigung 6 , sondern nur noch aus der kinematischen

Wlnkelbezlchung Gl.(38) gewonnen werden.

Hit der oben getroffenon Annahme, daO die AnstelIwinkelschwingung bei der
Untersuchung der Flugzeugbewegung 1m Scherwind vernachlassigt werden kann,

schaffen wir uns eine idealisierte physfkal ische Situation, die mit den Ub-

lichen mathematischen Hethoden analysiert und veranschaulicht werden kann.
Eine Bestatlgung fiir die Giiltigkeit des verwendeten Ansatzes wird spater
durch einen Vergleich mit Slmulatlonsrechnungen gegeben, die unter Benut-

zung des vol1standigen nichtl inearen Glcichungssystems durchgofiihrt wurden.

Win im Fal l des im Abschnit t 2.4 aufgestel 1 ten Gewitter-Fal Iwindmodel 1 s

miissen wir uns auch hier dariiber 1m Klaren sein, daB:

- die Beschreibung der dynamischen Flugzeugbewegung durch die getroffenen

Annahmen und Einschrankungen auf das Wesentl iche orientiert 1st und vor-

ranglg die Hauptpha'nomene wiedergeben soil;

- die Anwendungsgrcnzen unseres Model lansatzes folgllch beschrankt sind;

- die Anzahl der elngehenden Parameter reduzlert ist.

Wir finden in dieser Aufstellung somit die typischen CharakteHstika eines

tsohmsahon Modalls wieder [114]. Die Zusammenstel lung der Vereinfachungen
und Annahmen muB schlieBlich noch urn die Festlegungen vervol1standigt wer-
den, die wir h ins lcht l lch der Dars te l lung der Fluglelstungen eines Bel-

spiel flugzeuges in elnem dlgltalen Slmul at ionsprogramm notwendigerweise

t re f fen miissen.

Wir beschra'nken uns auf die Verwendung eines einzigen Flugzeugmusters, des-

sen Flugle ls tungen und Fl ugeigenschaf ten al lerdings fiir die K l a s s e der

Kurz- und Hittelstrecken-GroOraumflugzeuge als typisch anzusehen sind. Hie

wir weiterhin sehen werden, lassen slch die Ergebnisse der nachfolgonden
Untersuchungen ohne Schwierigkeiten auch auf andere Flugzeuge iibertragen,
da in vielen Flugahschnitten aufgrund anderweit iger Anforderungen (Flug-
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fiihrung, Flugsicherung, direkte Betriebskosten u.a.) standardisierte Refe-

renzflugzustande eingehalten werden miissen, die fiir al le Flugzeuge glei-
chermaBen gelten. In der Regel sind die dabei vorgeschriebenen Flugzu-

standsparameter auch diejenigen Grb'Ben, die als wesentllche Bestimmungs-
grbBen in iinsero Bctrachtungen eingohen (Beispiel: Fluggeschwindigkeit V,

Bahnwinkel y )• Eine detail l ierte Beschreibung des verwendeten Flugzeug-

musters ist im Anhang A4 angegeben, so daO wir uns an dieser S te l l e auf

wenige St ichworte beschra'nken kb'nnen. Das Belspiel f 1 ugzeug besitzt die
folgenden charakteHstlschen Eigenschaften bzw. Model 1 parameter:

- typisches GroOraum-Verkehrsflugzeug fiir Kurz- und Mittelstrecken ent-
sprechend dem AIRBUS A300:

zwei Fan-Triebwerke mit entsprechender Abhangigkeit des Schubes von der

Fluggeschwindigkeit und hangender Triebwerksanordnung;

1inearisierte Aerodynamlk unter Ansatz konstanter Derivative 1m jewei-
ligen Betrlebspunkt.
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4. Analyse des Phanomens "Flugunfalle Infolge Windscherung".

4.1 Grundsatzliche Problembeschreibun.

FlugunfSlle im Flughafen-Nahbereich, so lehrt die Erfahrung, ereignen sich

in don moisttin Fallen, weil trotz vorhandener Grenzsituationen, die vielge-

staHig seln kbnnen und eigentlich den Abbruch des Starts oder der Landung

erfordern wiirden, das eingelei tete Flugmanbver welter fortgefiihrt wird.
Selten fst dabei das Erreichen nur einer Grenzbedingung (z.B. der Ausfal 1

beider Trlebwerke eines zweimotorigen Flugzeugs) im Spiel. Vielmehr ist es

oft die Verkettung roehrerer, aucti ganz verschiedener Faktoren, die In der
Summe ihrer unglinstigen Wirkungen zu einer Katastrophe fiihren.

Zu den HaupteinfluOfaktoren, die immer wieder in den Unfal lanalysen genannt
werden, sind zu zahlen:

1) Wettorbsdingungen (Wind und Windanderungen, Turbulenz, Wolken, Sicht,
Niederschl age, Temperatur, Vereisung);

2) die dynamische Reaktion des Flugzeugs als Ganzes auf auOere Stbrungen
sowle von Flugzeug-Tellsystemen (Tellausfal le infolge technischer Stb-

rungen, dynamisches Zeitverhal ten des Trlebwerksschubes, aeroelasti-
sche Ef fek te) ;

3) das Vernal ten des/dnr Piloten hzw., im automatischen Flug, rtos
reglers.

Im 1etztgenannten Punkt sinri eine Rcihe von antropotechnischen Gesichts-
punktpn angosprochen, die bcachtet werden mlissen, wie:

Aufmerksamkeit des Piloten, die im wesentlichen beeinfluBt wird vom
kbrperlichen Befinden (Mudigkeit, StreB);

fliegerische Ausbildung und Erfahrung (Gesamtflugstundenzahl, Muster-
erfahrung, Vorbereitung auf Ausnahmesituationen tm Flugslmulatortral-

ning);

Cockpitinstrumentierung (Fehlen bestimmter AnzeigegrbOen wie z.B. Wind
Oder (Jbergrundgeschwindigkeit, Ablesegewohnheiten, sog. "Scanning" der

Instrumente).

Handelt es sich hingegen urn die Uhtersuchung eines automatisch geregelten
Fluges, so miissen die dynamischen Reaktionen des Fl ugregel systems in die
Uberlegungen eingeschlosssen werden. In der Verpangenhelt sind die Auswir-
kungen von dynamischen Windanderungen be1 der Aufstellung der in den Regel-
kreisen realisierten Gesetzma'Oigkeiten nicht ausreichend berticksichtigt
worden. In der vorliegenden Arbeit werden die Elnflusse, die der Punkt drei
beschreibt, jedoch nicht behandelt. Wir gehen statt dessen von dem Grundge-
danken aus, daO bereits die Betrachtung der ungesteuerten Flugbahn - also
unter Ansatz fester Stell gliedausschlage 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] la'Bt sich diese These he-
legen. Aus den Untersuchungsunterlagen ist zu entnehmen, daO beide Piloten
in der letzten Phase des manuel 1 geflogenen Landeanfluges damit beschaftigt
waren, Sichtkontakt zur Landebahn herzustel len. Dadurch war die Aufmerksam-
koit der Piloten derart abgolonkt, dnO die 1mmcr steller werdende Flugbahn

nicht rechtzeitig erkannt und korrigiert wurde: Der kurz vor dem endgiilti-
gen Aufschlag auf den Boden gesetzte Maximalschuh wurde viel zu spat gege-
ben, so daO ein Durchstart nicht mehr mbglich war.

Aus diesen Fakten ist zu folgern, daB bei dem hier betrachteten Unfall die
Stel 1 gliedausschlage (hauptsachl1ch Schubhebelstel lung und Hbhenruderaus-
schlag) im letzten Tell der Landung nahezu konstant gehalten wurden. Han
kann daher davon ausgehen, daO das Flugzeug auf der Ahsturzbahn eine wige-
steuerte Eigenbewegung ausfilhrte.
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Auch 1n anderen Fallen haben viel fach ungiinstlge Umstande (schlechte Sicht

infolge Regen Oder Mehel, Ubergang vom automatischen zum manuellen Plug,

a l so von elner Darste l lung des Flugzustandes auf Instrumenten zu elner

visuell gestiitzten Or1ent1erung, bei oft gleichzei tigem Passieren der Wol-

kenuntergrenze und der Durchstart-Entscheidungshb'he) zu elner Ablenkung 1m

entscheirtendsten Tell der Landung beigetragen, so daO auch hier keine an-

geroessene Korrektur von Scliub und Nick 1 age erfolgte. Eine Betrachtung der

ungesteuerten Flugbahn 1 a'flt somit berelts wertvol le Erkenntnisse iiber den

Zusammenhang zwlschen dynamischer Windanderung und dynamischer Flugzeugre-

ak tion erwarten.

In jedem Elnzel fal 1 muB jedoch sorgfal tig abgewogen werden, fi irwelchen

ausgetrimmten Anfangszustand das Kraftegleichgewicht am Flugzeug herrschen

soil. Je nach Wahl des Flugzeugortes fm 6'rtlich veranderlichen Windfeld er-

geben slch unterschiedl Iche Hindbedingungen, von denen wiederum die Trimm-

zustande ahha'ngen. Da die ungesteuerte Flugbahn empflndllch im Hinblick auf

auf die Trimmparameter 1st, muB eine gute Uberelnstimmung mit den tatsach-

1 ichen Gegebenheiten z.B. eines zu untersuchenden Flugunfalls gewahrleistet

sein.

4.2 Zusammenhang zwischen WindeinfUissen und erforderllchem Schub.

Am Beispiel eines Landeanfluges durch eine Scherschicht entsprechend BILO 6

seien die grundsatzlichen Auswirkungen des Wlndes auf die geodatisch bezo-

genen Flugleistungen eines Flugzeugs entwickelt. Es wird davon ausgegangen,

daO die derzeitige Philosophie angewandt wird, den Landeanf lug liings eines

geodatisch fcstgelegten Gle i tp fadesy (z.B. ILS-gl idesl ope) mit konstanter

Fluggeschwindigkeit V durchzufuhren, die i.a. urn 30 % iiber der Stromungsab-

riBgeschwindigkeit Vs liegt. Daraus erwachst neben der Forderung nach einer

genauen Bahnhaltung die Notwendigke i t , entsprechend G l . ( 3 7 ) die Bahnge-

schwindigkei t \VK rait der Windgeschwi ndlgkei t V^w derart 1m E ink lang zu

flatten, daB die Fluggeschwindigkeit V^ und der Auftriebsbeiwert C^ konstant

bleiben. Da hierbei wiederum der Anstel Iwinkel a und letztlich der Hbhenru-

derausschlag n kons tan t gehal ten werden miissen, steht als Regelgrb'Be zur

Lbsung der Bahnfiihrungsaufgabe, speziel 1 auch beim Auftreten von Windsche-

rungen, im wesentl ichen nur der Schub F zur VerfUgung [99].

Setzen wir nach dem oben Gesagten einen statipnaren Landeanflug mit ^ = 0

und Y= 0 voraus, so erhalten wir durch Vereinfachung der Auftriebsglei-

chung (71) zu A = G, eingesetzt in die Widerstandsgleichung (70), die Na'he-

rungsbezlehung fiir den erforderl ichen Schub [95]:

F = G [( Y + CW/CA ) + ( uKk/g - aw )] ( 7 3 )

Nach G1.(62) bestlmmt slch die zeitHche Anderung der Bahngeschwindigkeit,

wenn wir gleichzeitig die in Abschnitt 3.1 beschriebenen Vereinfachungen

beim Auftreten kleiner Bahnwinkel verwenden, zu:

"Kk = "Wg - wWg' Y •

Nach G l . (45 ) gilt fiir den Windanstellwinkel aw naherungsweise:
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Der erste Klammerausdruck in G1.I73) entspricht rtem stationaren Schubanteil,
der zum Elnhalten eines vorgegebenen Gleltpfades und eines hestimmten acro-
dynamischen Referenzztistandes erforderl1ch 1st.
In der zweiten Klammer In G1.I73) ist der erste Summanrt der zeitHchen An-
derung der Windkomponenten proportional, wahrend der zweite Summand von den

statlona'ren Windgeschwlndigkeiten beeinfluOt wird.

Im IHLI)_3j> sind die windabhangigen Anteile des erforderl ichen Schuhes zum
Einhalton cincs konstanten Gleitpfades und einer konstantcn Fluggeschwin-
digkeit aufgetragen. Als Beispiel wurde ein hbhenabhangiges Windprofil ge-

V.x = const

Hohe

t

A
-5m/s

UWg
= 5m/s t j
A, \

=-0.1 s"'

I

f

t )

© / ©*®

Horizontolwind Schubdnderung

B1LD 35: Windabhanglge Schubanteile zum Einhalten eines konstanten
Gleitpfades und einer konstanten Fluggeschwindigkeit In
einer linearen, hbhenabtvingigen Horizontalwindscherung.
Anteil (1) ist proportional zum stationaren Horizontalwind,
Anteil (2) hangt von dor zeitlichen Windanderung ah.
Rechts ist die Summe beider Anteile darqesteilt.
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wahlt, das von einer Riickenwindkomponente in grb'Oerer Hbhe innerhalb einer

Scherschicht linear auf eine Gegenwindkoraponente iibergeht (Gradient uWz<n,
sog. Gcgenwindschammg in einem Landeanf 1 ug). Dem B i l d ist zu entnehmen,

daB der Schubanteil, der der zeitl Ichen Windanderung iiy(t) proportional 1st
(Anteil (2)), betragsma'Oig wesentl ich grb'Ber ist als die Schubkomponente
(1), die den Betrag des Windvektors beriickslchtigt. Der notwendige Schuh
ergibt sich durch die liherl agerung dieser sehr unterschiedl ichen, teilwelse
gogcnliiufigen Anteile mit den obcngenannten Schubantcilen zum Elnhalten der
konstanten Referenzhedingungcn ohne UindeinfluB.

Bei einer Anderung der Windbedingungen, fiir die das Flugzeug auf demGlelt-
pfad urspriinglich ausgetrlmmt war, lassen sich zwei unterschiedliche Aus-
wirkungen beschreiben:

• Werden weiterhin die Stel Iglledausschlage konstant gehalten, w1e dies
1m vorherigen Abschnitt dargelegt wurde, so wird sich der Bahnwlnkel y
auf der rechten Seite der Gleichung solange verandern, bis wleder ein
Kraftegleichgewicht hergestellt ist (ungesteuerte Eigenbewegung);

• Wird der Schub auf der linken Seite der Gleichung exakt und ohne zelt-
lichen Verzug an die neuen Windverhaltnisse angepaOt, so blelben die
Werte 1m ersten Kl ammerausdruck der Gl .(73) erhalten, Insbesondere

also auch der Bahnwlnkel Y (gesteuerte bzw. geregelte Bewegung).

Wahrend 1m zweiten Fall die vorgegebene Flugbahn genau eingehalten wird,
verla'Ot das Flugzeug be1 der ungesteuerten Eigenbewegung Je nach Art der
Windanderung den Gleltpfad nach oben Oder nach unten. Vor all em 1m letzten
Tell der Landung, wenn sich das Flugzeug berelts In Bodennahe beflndet,
sind derartige Bahnablagen unter keinen Umstanden annehmbar und mtissen un-

bedlngt durch geelgnete MaBnahmen vermieden werden.

Mit Hllfe von G1.(43) la'Bt sich der Zusammenhang zwlschen dem statlona'ren

Bahnwinkel Y und den aerodynamischen GrbBen V und Ya sowle den Horizontal-

und Vertikalkomponenten des Windes ermitteln.
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Es aflt:

= arc tan
V sin

V cos

wwg

+ uwg
(74)

Diese Bezlehung laGt sich anschaulich 1n der Geschwindlgkeitspolaren dar-
stellcn (§_ILD_36). Ocr Betriebspunkt auf dcr Polarcn bcschrcibt die acro-
dynamischen Zustande des Flugzeuges gegenubcr der (als ruhend betrachteten)
umgebenden Luft, wahrend der zugehbrige geodatische Bahnwlnkel Y erst nach
Beriicksichtigung der Windkomponenten hestimmt werden kann. Hierbei hangt
der Polarenpunkt vom eingestel 1 ten Schubniveau bzw. beim antrlebslosen Se-
gelflug von der beabsichtigten Mission ab.

W,

3RD 36: Geschwindigkeitspolare eines Segelflugzeugs unter Beriick-
sichtigung des Windeinf lusses.
Am Beispiel dieser Segelflugpolare laGt sich verdeutlichen,
daG bereits geringe Aufwinde zu positiven Bahnwinkeln fiih-
ren kb'ntien. Dieselben Einf lusse treten .iedoch auc'i in don
Geschwlndigkeitspolaron angctriehener Flugzeuge au*.
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Gl.(74) laBt sich dazu verwenden, den neuen Bahnwlnkel Y,,, zu berechnen, der

sich als stationarer Endwert einstellt, wenn bei konstant gehaltenen Stell-
gliedausschlagen ein Flugzeug einen Scherbereich wieder verlassen hat, und

wenn nach dem Verlassen andere stationare Windverhaltnisse vorliegen als

vor dem Einf l iegen. Dabei 1st der stat ionare Bahnwinkel o f fens i ch t l i ch

vol l ig unabhangig von noch so verwickelten Vorgangen innerhalb des Scherbe-

reichs, sofern sich konstante Windbedingungen auOerhalh des Bereichs ein-
stellen. Wichtige Randbedingung fur diese Aussage 1st allerdings, da!3 der

aerodynamische Referenzzustand nicht verandert wird, etwa durch elne andero

Trimmstel lung des Hbhenruders Oder des Schubhebels.

Wahrend bereits Vertikalwlndgeschwihdigkeiten von Wy_ = -0,5 f -3 m/s aus-
reichen, urn einen stat lonaren Bahnwlnkel Y O J

> 0 zu erreichen (w ich t ig 1m

Segelflug), 1st dieser Wert bei elnem Horizontalwind theoretlsch nur fiir

Uyg-*-" zu berechnen. In der Prax is 1st somit ein stat ionarer Endzustand
nicht mbglich, bei dem das Flugzeug Infolge eines Horizontalwlndes zu einem
V e r w e i l e n in konstanter Hbhe nach V e r l a s s e n des Scherberelchs gebracht

wird, ohne daB die beteiligten Kra'fte und Momente geandert werden.

Bemerkenswert 1st die Tatsache, da(3 bei Vorl iegen derselben Windverhal tnis-

se vor und nach der Scherung keine A'nderung des zum Gleichgewlchtszustand

gehbrlgen Bahnwlnkel s entsteht ( YO H Y,, )• Innerhalb des Scherberelchs
wiirde es In dlesem Fall ausreichen, Fahrt und Bahn nur mit H1l fe des

Hbhenruders einzuhalten, wobei allerdings die aerodynamischen Begrenzungen

V$ bzw. amax zu beachten waren. Ein solches Flugbetriebsverfahren laBt sich
gefahrlos jedoch nur dann durchfiihren, wenn die Windverhal tnisse bereits 1m

voraus und an jedem Ort der Bahn bekannt sfnd. AuBer 1n dlgitalen Slmula-

tionsprogrammen durfte diese Forderung aber nicht zu erfullen seln.
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4.3 Elnfltisse von W1ndscherungen_auf_d1e_FUigzeughewegung;

Windscherungen infolge mesoskal lger Stromungsvorgange werden naturgemHS

mnso gofahrllcher fur ein startendes odor landendes Flugzeug, je nicdrigcr

s1e auftreten. Man geht davon aus, daB bei Windscherungen, die in Flughb'hen

iiher 2.000 ft (600 m) auf das Flugzeug einwirken, keine ernsthafte Gefahr-

dung zu erwarten ist, da e1n ausreichend groOer SicherheHsabstand zum Erd-

boden gegeben ist 1115J. A'ndert sich jedoch der Wind unvermutet in niedri-

ger Flughb'he, so muB bedacht werden:

- Jo nach Art der Windscherung welcht das Flugzeug liber Oder unter die

Bahn ab, wenn keine geeigneten GegenmaBnahmen ergriffen werden;

- Abwelchungen uber die beabsichtigte Bahn sind weniger gefahrllch, da in

der Regel ein Durchstart eingeleitet werden kann;

- Welcht das Flugzeug dagegen nach unten von der vorgesehenen Bahn ab, so

wird die Situation unglelch gefahrl fcher. Ohne angeroessenen Elngr l f f

des Pi loten bzw. Autopiloten kann es innerhalb kurzer Zeit zu sehr

groBen Hb'hcnahweichungen unter den Gle l tp fad kommen, die nlcht mehr

tolertert werden ko'nnen.

- Von entscheldender Bedeutung 1st der Flughahnverlauf, der sich infolge

der angeregten Eigenbewegung des Flugzeugs ergibt.

Eine Vlelzahl von EinfluBgrb'Ben bestimmen den Flugbahnverlauf:

1) Grometrische und flugdynamlsche Parameter (IHLD_3_7):

- Anfangshohe zH2 und hauptsachlich Endhb'he zwl (bzw. bei wegabhangigen

Windscherungen die entsprechenden Fl ugstrecken) als Begrenzungen des

Scherbereichs;

- die Wellenlange XP), der Phygoldschwingung, die von der Fluggeschwindig-

keit V und der Schwingungsdauer Tpn der Phygoide nach der Beziehung

Xph = V • Tph abhangt.
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Gegenwind

ausgetrimmter Plug
auf dem Gleitpfad

Reakttonauf
\ Windscherung

Landebahn

BILD 37: MaBgebliche Parameter bei elner typischen ungesteuerten
Flugbahn infolge elner Riickenwlndscherung.

2} Flugbetr1ebl1che und meteorologische Randbedlngungen:

- Fluggeschw1nd1gkeit V;

- Verhaltnis von Auftrleb zu Widerstand (aerodynamiache Gttte);

- Eigenschaften der Trlebwerke (Fahrtabhangigkeit des Schubes, dynamlsche

Parameter des Schub-Zelt-Verhaltens);

- Referenzbahnwfnkel y^, stationarer Endwert y ;

- Trimmzustande bzw. Art und Umfang der vom Pil oten bzw. automatischen

Flugregler aufgebrachten Anderungen der Stel Igl ledausschlage;

- Windgeschwindigkeitskoraponenten vor und nach der Scherung;

- charakterlstische Parameter der Windanderung, z.B. die Wlndgradienten.

Angesichts dieser groOen Anzahl von Parametern 1st an efne *1 IgemelngiiHige

Definition, unter welchen Randbedlngungen eine vorliegende Windscherung fiir

ein bestimmtes Flugzeug gefahrl lch werden kann, nlcht zu denken. In der

jiingsten Ze1t wurde versucht, zumlndest bei Te i laspek ten eine gewisse

Parameterabhanglgkeit zu heschreiben. So zeigt z.B. die Arbeit von MCCARTHY,

BUCK und BENSCH [43], daB die Phygoldaroplltuden eine deutllcne Resonant-
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iiberhb'hung aufwelsen, wenn die Anregung (lurch elne harmonische Horizontal-

windanderung tm Beretch der Phygoldfrequenz erfolgt. Vom schwingungstechni-

schen Standpunkt betrachtet ist dtese Erkcnntnis nlcht Uberraschonrt. Es muG

In diesem Fall jedoch die krltlsche Frage gestellt werden, oh es sich I>ei

den sehr kurzfristlg verlaufenden Antworten elnes Flugzeugs 1m letzten Tell

der Landung berelts urn elnen aingeschuuncicnen Zustandhandeln kann, der In

der obengenanntnn Verb'ffentlIchung vorausgesetzt wirrt. Geht man von TA8EL-

LE 1 aus, so haben slch die Flugzeuge, die In einen DOWNBURST gerleten, im

HurchschnHt nur etwa 20 bis 50 Sekunden in dlesem Strh'mungsfeld befunden,

was elner F lugs t recke von ca. 1.500 bis 3.500 m entspricht. Das bedeutet,

daO bef elner typlschen PhygoidweJ lenla'nge von etwa 3.000 m nur elne halbe

bis hb'chstens elnelnhalb Phygoidschwingungen innerhalb des Gewitterabwlnds

stattgefunden haben kBnnen. Fur dlese kurzen Zeltraume kann sicherlich noch

nlcht von elnem abgeschlossenen Elnschwingvorgang gesprochen werden. Die in

143] angegebenen Werte fiir Hb'hen- und Fahrtabwelchungen mussen daher krl-

tisch gewertet werden.

Anhand der Ergebnlsse von digital en Simul atlonsrechnungen seien die Bewe-

gungsablaufe belm Einfllegen eines ungeregelten Flugzeugs in eine Gegcnwind-

und oine Ruckenwlndscherung naher untersucht. Wir beschranken uns daboi auf

elne hohenabhanglgc Scherung des Horizontalwlndes (Gradient ±nWz). Im An-^

tiang A3 ist nine vol lstSndige Analyse aller vier Windgradienton (i'wx'uwz'

angegeben.

Wir betrachten wiederum ein Flugzeug in einem statlonaren Landeanflug mit

der Fluggeschwlndlgkeit Vp = 1,3 V$ und dem Bahnwlnkel YR- "1e zum ausge-

trimmten P.eferenzf 1 ugzustand gehorlgen Stel 1 gl ledausschlage (Schuhhebel-

stellung, Hb'henruderausschlag und Klappenstel lung) werden fiir die gesamte

Dauer der Betrachtung konstant auf den Werten des ungestb'rten Ausgangsflng-

zustandes gehalten.

Das F l u g z e u g f l i eg t gema'Q den Anf angsbed i ngungen stat ionar, d.h.

unbeschlevttlgt fn den Scherbereich ein (V%lt) - 0), wobe? die stationaren

Windverha ' l tn isse oberhalb des Scherbereichs beriicksichtigt seln sollen

(£ILO_3fl). Zu Beglnn der Storung gilt dann nach Gl.(51) mit ww = ww = 0:

V( t ) , wobei hler ^(t) =
UW

ist.
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S Gegenwindscherung

Ruckenwindscherung

— —Scherschicht uw,=*0.25s-i ^ — "2?

400

BUD 38: Flugbahnverlauf in einer hbhenahhangigen Schorung des

Horlzontalwindes.

Das Flugzeug ist auf die stationaren Windverha'l tnisse
oberhalb der Scherschicht ausgetrimmt und fliegt mit
konstanten Stellgliedausschlagen welter.

Die zeitliche Anderung des Wlndes setzt slch nach Gl.(68) unter Vernachla's-

slgung der lokalen Wlnda'nderungen zusamnen aus:

uw(t) = uMx cos v( t ) - uWz sin v(t) (75)
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a) Gegenwindscherung:

Elne Gegenwlndscherung wird gekennzeichnet durch elne zeftliche Windanderung

uw(t) 0 . (76)

Im Landeanflug m1t Y < 0 erfiillen w1r In elner linearen Horizontalwindsche-
rung dfcse Bedingung mit einem Gradienten uWz < 0.

Per Dewegungsahlauf la'Bt sich qualitativ wie folgt beschrelben:

Nach Einf1 iegen in den Scherbereich nimrnt der Gegenwind zu. Infolge der

Massentragheit des Flugzeugs, das zunachst von keincr auBeren Zusatzkraft

besch leun lg twi rd , verandert s ich die inert iale Bahngeschwindigkei t ^
anfanglich nicht. Da die Windanderungen somit schneller ablaufen, als das
tra'ge Flugzeug folgen kann, entsteht eine Zusatz-Relativbewegung zwischen

dem Flugzeug und der umgebenden Luft, die sich entsprechend Gl.(51) als

Anderung V_ der Fluggeschwindlgkelt V_ bemerkbar macht. Der daraus im Verlauf
der Zeit entstehende A^-Fehler verandert den Staudruck, was in wesentl ichen
zu Abweichungen des Auftriebs fiihrt. Das hat folgende Ursachen:

Im Landeanflug befindet sich das Flugzcug in einer Konfiguration, die durch
entsprechend ausgefahrene Landeklappen einen hohen Auftricb bei gleichzei-
tig hohem Widerstand gewahrlelstet, urn auf diese Weise mit mb'glichst gerin-
ger Fluggeschwindigkeit und damit verbunden geringer kinetischer Energie

einen vorgegebenen Bahnwinkel einzuhalten. Trotz des im Verg le ich zum
Reiseflug groBen Widerstandes fliegt das Flugzeug i.a. mit einer Flugge-
sci 'windigiceit . net der der r'ur d ieso Kon f igu ra t ion mini male Wide rs tand
erzotnjt wird (B1!.D_39). VergrbBert sich, beispiel sweise infolge oiner Gc-
gcn.vindscherung, die Fluggeschwindigkoit, so wird dadurch zwar der Auftrieb

vergrb'3e.-t, der Widers tand bleibt jedoch nahezu gleich groB. Durch die
Auf t r iobsa 'nderung fGro'Benordnung A A / G * 8ilO % fur uWz = -0,25 s " 'w ie in

BILD 30) wird das Kra'ftegleichgewicht in z-Richtung nachhaltig gestb'rt. Die
resul t ierendcn Beschleunigungskraf te haben zunchmende Hohen- und Bahngo-
schwindigiiui tsaliweichungen sowie eine Anregung dor Eigenhewegung des Flug-
zeuijs zur Folge.
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w Klappen und Fahr-
werk ausgefahren

Ruckenwind-
scherung

T^

-AV »AV
— Gegenwind-

scherung

'SlQll 'Lands

BILD 39: AbhSngigkeit des Widerstandes von der Fluggeschwindigkeit

am Beispiel eines Landeanfluges.

Eine Gegenwindscherung bewirkt einen flacher werdenden mittlercn Bahnwinkel
innerhalb der Scherung, wobei je nach Art und Sta'rke der Windscherung Im
Verlauf der Bewegung sogar Werte y> 0 auftreten konnen (Kurve (I) in BILD
38). Bedingt durch diese Veranderung des Bahnwinkels y ""d durch die abneh-
mende Bahngeschwindlgkeit uKk wird entsprechend Gl . (75) die am Flugzeug
wirksame Windanderung u^(t) kleiner, d.h. infolge der dynamischen Reaktion
des Flugzeugs verringert sich der EinfluO der auBeren StBrung. An dieser

Stel ' ie w i rd o''ie 'oareitb im AOscunTct j.3 Deschr t t&ene Ri.ciikuppeHng (Jtr
Flugzustandsgrb'Ben auf den Stbreingang deutlich.

Oer Ver lauf der Flugbahn ist durch die Phygoidbewegung gjpragt, rtie wngen
der nichtausgegllchenen Krafte angeregt wird. Wie ein Verglcich des Bahn-
ver laufs innerhalb und unterhalb der Scherschicht zeigt, sind in Abhangig-
keit der Windverhal tnisse unterschiedl iche Schwingungse igenscha f ten des
Flugzeugs vorhandcn, die im fol genden na'her analysiert werden. So hat hei-
spielswoise die Cahnschwingung innerhalb der Scherschicht eine k le ine re
Wel len lange als nach Ver lassen der Windscherung. Es ist weiterhin zu beach-
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ten, daB das Bewegungsverhal ten In der Scherung als Einschuingverhalten
dargestellt werden kann, das sich aus freier Eigenbewegung und durch die

Windcnderung erzwimgenor Rewegung zusaminensetzt. Nach Verlassen des Scher-

hereichs stol l t sich in oinem typlschen Ausocttainffoorejang in einer Freicn
Schwingung winder oin stat.iona'res Kra'Ftoglpichgewicht ein. Onr zugehbrige

statioiMre Bahnwinkel gehorcht dann der 61.(74), und die Zeitverlaufe von

Heine und Bahngeschwindigkeit lassen sich unter Zugrundelegung eines konser-

vativcn Systems physlkallsch anschaulich ml tHi l fe von Energiebetrachtungen
boschrelhen (Austausch zwlschen potentieller und kinetischer Energie, vgl.
z.l). 195.1).

Auf die vera'nrterten dynamischen Eigenschaften des Flugzeugs unter der Ein-

wirkung eines bestimmten Schergradlenten wird 1m Abschnit t 6 ausfuhr l ich
elngegangen.

b) RUckenwindscherung:

Charakteristischer Wert einer f lugzeugbezogenen RUckenwindscherung 1st elne
Horlzontalwindanderung

uw( t) 0 . (77)

Fiir negative Bahnwlnkel wird dlese Forderung unter Verwendung von 61 .(75)
durch elnen hBhenabha'nglgen Horlzontalwind m1t dem Gradlenten uWz > 0 er-
funt.

Im Gegensatz zu den Abla'ufen be1 einer Gegonwlndscherung verkleinert sine
RUckenwindscherung die aerodynamische Anstrb'mung V, wodurch der Bahnwinkely
steiler wird. Da die zeltllche Windanderung uw(t) gem. Gl.(75) vom Bahnwln-

kel abha'nglg 1st, verstSrkt sich In diesem Fal1 in fo lgo des zunehmenden

Bahnwinkels die Wlrkung des Windgradienten welter, d.h. das Flugzeug indu-

ziert sich glelchsam selbst elne Immer groOere Wlndstb'rung. Dadurch weicht

das ungesteuerte Flugzeug, wle die Kurve (II) in BILD 38 zeigt, innerhalb
der Windscherung iromer mehr von der ursprUngl ichon Bahn ab. Stat ionare

Verhaltnlsse kfinnen sich nicht wleder einstellen, solange die Scherung an-
dauert.
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Aus der dynamischen Flugzeugreaktion auf elne RUckenwindscherung resultle-

ren beim Ver lassen des Scherbereichs zumeist grb'Bere Storungen der Flugzu-
standsgrb'Ben als bei einer Gegenwindscherung, so daO der sich anschl ioRondo

Ausschwingvorgang der frelen Phygoldbewegung grb'Bere Amplituden In Fahrt

und Bahn liefert als 1m vorherigen Abschnitt.

Verblelbt dem Flugzeug.genugend Raum bzw. Flugzelt, so kann sich nach Ab-

kllngen der Phygoide wiederum e1n stat lonarer Bahnwinkel ym entsprechend

den herrschenden Windbedingungen einstellen (61.(74)). Tritt jedoch die
Windscherung in zu geHnger Hb'he uber dem Erdboden bzw. in zu gerlnger Ent-

fernung zum Flughafen auf, so kann das Flugzeug allein aufgrund der Eigen-

bewegung nicht wleder elnen stabi len Glelchgewichtszustand elnnehmen.

Grelf t der Pilot bzw. automatlsche Flugregler 1n dleser Si tuat ion nicht
Oder nur unzureichend (z.B. zeitverzbgert) in das Geschehen ein, so entste-

hen unvermeldl Ich als Bahnkurven die typischen Absturzproflle der sog. short

landings mit Aufschlagstel len des Flugzeugs melst 1n unmlttel barer Ha'he der

Landebahn [991.

Elne Analyse des Scherwindeinflusses auf das Bewegungsverhal ten eines Flug-
zeugs ware unvolIstandig ohne elne Beurteilung der Flugelgenschaften, die
das Fluggera't aufgrund der vera'nderten bzw. neu auftretenden Stabil ita'ts-
kriterien hat. Nach [ 1041 sind Flugeigenschaften diejenlgen Eigenschaften

und Kenngrb'Sen eines Flugzeugs, die die Arbeltslast und das Leistungsvermb-

gen des Systems - Pilot / Flugzeug - bei der Erfiillung der gestellten

Aufgaben maOgeblfch beelnfluBen. Im vorllegenden Fall roUssen w1r uns fol-

gender Probleme bewuBt seln:

- Ein quantitatl ves MaB fiir die Angabe von Fl ugelgenschaFten 1st oft

nicht vorhanden, so daB als Krlterien melstens bestlmmte Mlndestforde-
rungen verwendet werden, die aufgrund von Flugversuchen und Pilotenbe-

urteilungen sowle Slmulatlonsrechnungen ermlttelt wurden [97]. Beson-

ders detail liert slnd die Flugelgenschaftsrichtl Inlen, die fur Milita'r-

flugzeuge erstel It wurden, z.b. die Military Specifications: Flying
Qualities for Piloted Aircraft [104,105]. Da fiir Verkehrs f 1 ugzeuge
koine derart ausfiihrl ichen Spezif'kationen zur Verfu'gung stehen, werden
wir versuchen, einige Krlterien aus [104], die ursprUngllch fUr Flug-

zeuge der Typk lasse III ("groBe schwere Flugzeuge von nledrlgcr bis
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mlttlerer Manovrierbarkelt") vorgesehen sind, unter Beachtung bestimm-
ter Randbedingungen auch auF unsere Probl emstel 1 ungen zu iibertragen.
Dabei miissen wlr auf jeden Fal 1 dera Umstand Rechnung tragen, daO die
Belastungen, die dem in 1104] zur Debatte stehcnden fliegenden Personal

iind Material zugemutet werden, u.U. hoher sind als in der Verkehrsluft-

fahrt. Unter diesem Vorbeha l t sind a l l e im folgenden aufgefiihrten
libertragungen von Flugeigenschaftskrlterlen zu lesen.

Die Spezifikationon in 1104J enthalten keine Ergebnisse, die aus Flug-

versuchen bzw. Simulationen unter Einbeziehung von Scherwindbedingungen
gewonnen wurden. Uoiterhin wird boi der Behandlung der Flugzeug-Langs-
stabi l Ita't (von Boenstb'rungen abgesehen) nicht zw ischen den Flugzu-

standsgroOen "Fluggeschwindigkeit V" und "Bahngeschwindigkeit VK" un-

terschieden, also die Windgeschwindigkeit Vw = 0 gesetzt. Die auf diese
Weise erstel l ten Kriterien sagen moglicherweise nlchts Oder nur wenig

Uber das Verhalten von Flugzeugen unter Bedingungen aus, In denen Wind
bzw. Wimlanderungen maDgeblichen EinfluO haben. Eine gesonderte Beach-

tung und Bowertung der in diesen Situationen zusatzlich erwachsenden
Probleme ist daher erforderlich (vgl.z.B. die Forderung nach statischer

Geschwindigkeitsstabi l i ta' t , Abschnitt 6.2.1).
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5. Der ScherwindeinfluO im linearlsierten Gleichungssystem.

5.1 Festlegung_des_Referenzzustandes

Im Abschnitt 4 sowie erganzend im Anhang A3 sind die Ergebnisse digitaler
Simulationsrechnungen unter Verwendung der nichtlinearen Differentialglei-
chungen der Flugzeug-Langsbewegung dargestellt worden. Wie welter gezeigt

wurde, lassen sich stationa're Flugzustande wie z.B. der stationare Endzu-
stand nach Abklingen der Phygoidschwlngung in konstanten Windverhaltnfssen
gut mit Hilfe analytischer Beziehungen berechnen (z.B. Gl.(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 hekannt sind.

Gute Dienste leistet hier die bereits zuvor erwa'hnte 'Hethode der kleinen
Stbrungen1, nach der die Bewegungsgl eichungen linearisiert und dadurch
einer analytischen Betrachtung zuga'nglich gemacht werden. Im folgenden soil
diese Methode zur Untersuchung der Schwingungseigenschaften eines Flugzeugs
unter dem EinfluO von Windscherungen und zur Beurteilung der Stabil Ita't der

auftretenden Bewegungen angewandt werden.

Es wird angenommen, daQ sfch das Flugzeug nur geringfiigig aus einem vorge-
gebenen Referenzzustand (Index R), der noch na'her beschrieben werden muQ,

entfernt. Fur diese kleinen Abweichungen werden alle betefligten Kra'fte in
TAYLORreihen entwickelt [96]. So gilt z.B. fur den Auftrieb:

^ 6V
1 3V 3a

(78)

In den linearisierten Kraftegleichungen treten also die Referenzwerte im

Bezugsflugzustand und die linearen Ableitungen nach al ien Variahlen auf,
die in diesem sog. Betr iebspunkt von Bedeutung sind. 'Jach den l inearen

Gliedern werden die Reihenentwicklungen abgebrochen unter dem Ges lch ts -
punkt, daO al le hoheren Ableitungen vernachlassigbar klein sind gegnnliher

den linearen Anteilen.

Der bei der Linearisierung zugrundegel egte ungestorte Gleichgewichtszu-
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stand, urn den herum die Schwingungen auftreten, wird nach Abkl lngen der

rtuslenkungen wleder eingenommen, wenn die Bewegung stabll 1st.

Als Rczugsflugzustand wa'hlen w1r wle in den vorangegangenen Belsplelen

einen aerodynatnisen ausgetrimmten Landeanflug mit der stationaren Flugge-

schwindigkelt VR, die den 1,3-fachen Wert der StromungsabriOgeschwindigkeit

Vj hahen soil, und dem Bahnwinkel YR.

Das Flugzeug fliegt zum Zeitpunkt tQmit festgehal tenen StelIgliedausschla-

gen in die lineare Windscherung ein. FUr den Bewegungsablauf gilt zu Beginn

der Storung nach Gl.(51):

(51): -Vw(t)

Dieser Zusammenhang wlrd 1m folgenden dazu benutzt, den eigentlich 1nsta-
tiona'ren Vorgang liber einen gewlssen Zeltraum na'herungsweise zu linearisie-
ren. Der Zeltraum, fUr den dieser Naherungsansatz noch ausrelchend genaue
Ergebnlsse Hefert, IHBt sich anhand elnes Verglelchs der auf diese Welse
gewonnenen analytlschen Brwegungsverla'ufe m1t den Ergebnlssen elner nicht-
Unearen dlgltalen Simulation festlegen.

5.2 Unear1s1erung der Bewegungsgleichungen.

Analog zu den In Gl.(78) dargestel 1 ten Unearlslerten Kraften werden auch
fiir die beteHlgten ZustandsgrbBen StoransStze aufgestellt, die Jewells aus
dem ungestBrten Rsferenzwert der GrbBe und der Stbrbewegung bestehen, z.B.

V(t) «V(t) . (79)

Diese Ansatze und die Gleichungen fur die linearisierten Krafte werden in

die Differentlalgleichungen (70,71) eingesetzt. Wir erhalten auf diese

Weise Beziehungen, ai/s donen sich die mint Rijferenzzustand gehorigen Srb'Sen

wegen der Erfiillung des Kra'ftegleichgewichts im ungestbrten Zustancl

hcraushsben. Es verbleiben die 1 incarlsierten Differential gl elchungen:

"Kk «v

Zy «V

fHO)
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Fur die Ableltungen der Krafte nach den relevanten Zustandsgrb'Ben im Be-
triebspunkt, auch Derivative* genannt, gelten die im Anhang AS angegebcnen
Abkiirzungen. Es 1st anzumerken, daO nur solche Abha'ngigkel ten beriicksich-
tigt werden, die in der Praxis auch tatsachlich von EtnfluO sind. So kbnnen
u.a. die Storungen So, 66 nach den im Abschnltt 3.3 getroffenen Annahmen zu
Null gesetzt werden.

Die Ortsveranderung des Flugzeugs in bezug auf das inertlale (ruhende) Ko-
ordinatensystem mit dem Ursprung in (X- ̂ , Zq %) wird durch die Gleichungen
beschrieben (flLO 40):

Xg(t)

Zg(t)

Xg,R +

Zg,R *

Darin hedeuten zunachst noch nichtlinear

/uKk(t) cos Y(t) dt,

- / uKk(t) sin Y(t) dt.

«Xg(t)

«Zg(t)

(82)

(83)

(84)

(85)

6X«

.Referenzbohn Xg(t),Z0(t)

(ULD_40: Zur Definition der zur Linearisierung verwendeten

Koordi natensysteme.

(SXg/SZg ' Inertiales KS, «xg/«zg = nti tbew<:gtes KS) .
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Wird, w1e beschrlehen, die Gilltlgkeit der Gl.(51) vorausgesetzt, so laOt
slch fiir die Bahngeschwlndlgkelt der Storungsansatz verwenden:

"Kk.R (86:)

Der' Bahnwinkelverlauf Uber der Ze1t wlrd durch einen glelchartigen Ansatz
UneaHsiert:

Y < t ) YR + «Y( t ) . (87)

Unter Beriicksichtlgung dieser Ansatze und mit der In Ahschnltt 3.1 begriin-

deten Annalime kleiner Winkel fR, *Y ergibt slch fur den Unearisierten
Flugbahnverlauf:

« X g ( t )

«2g(t)

"Kk.R * + ^g't' d*.

-"Kk.R YR t + 62g(t) dt.

(88)

(89)

Wa'hrend dlo ersten Summanden Jewells die Referenzbahn des Flugzeugs be-

schrelhen, enthalten die zwelten Terme die Srtllchen Abwelchungen von die-
ser 3a!in (unter Vernachla'sslgung der Produkte der StorgroBen):

«zg( t)

/ uKk(t) dt - u K k j R Y R /

I "Kk't ' dt - "Kk.R /

dt ,

dt .

(90)

(91)

Aus den Gin. (88-91) folgt durch Differenzieren nach der Zelt fiir die Kompo-

nenten der Bahngeschwlndlgkelt 1m geoda'tlschen Bezugssystem:

"g1 ' "Kk.R - u K k , R *

«g(t> = - uKk.R ^R - "Kk.R

Fiir die GrbBen 6 V und Say erhalten wlr aus den Gin. (42,43) :

«V = «uKk - «uw - YR «ww + (UWR YR + WW R )«Y - VR , (94)

Soil ^ . 6 u w - v - 6 w w - ISJLY:S!5_J1. 6y + ISJL^L. LL «v.
(95)
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Die ortsveranderl 1chen Wlndkonponenten haben unter Verwenriung der Gl n.

(88,89) nach der Unearlslerung die Gestalt:

6uM ( t ) = (uwx - uwz YR) uKk>R t +

6ww ( t ) = (*Mx - HHZ YR) uKk<£ t +

+ u w z 6 z g , (96)

+ ww z .6z g . (97)

Die ersten Summanden 1n den Gin. (96, 97) entsprechen elnem 11 near mit der
Zeit anwachsenden VMndeinfluO (Rampe), der die Grundkomponenten des Wlndes

entlang der In BILD 40 angedeuteten Referenzbahn beschrelbt. Die restHchen

Summanden geben die Windanderungen wleder, die infolge klelner ortlicher

Abwelchungen von der Referenzbahn als StBrung auf das Flugzeug wlrken.

Wir erhalten schlleBUch durch Elnsetzen dieser Beziehungen 1n die Uneari-

sierten Differential glelchungen (80,81) und Umordnen, wobei die W1ndgr80en
auf der rechten Selte zusammengefaBt werden (Bedeutung der Abkiirzungen 1m

Anhang A5) :

6uKk 6uKk

- Kv 6uKk

KA 6uw 6w

Y - 6uw + Kp 6ww .

(98)

(99)

Mit Hilfe der in diesem Abschnltt angegebenen Beziehungen entsteht aus dem

urspriinglich hochnichtlinearen Differentlalglelchungssystem der Flugzeug-
Langsbewegung e1n lineares System von D1fferent1algle1chungen 1. Ordnung

mit konstanten Koefflzlenten. Besonderhelt der vorllegenden Unearisierten

Bewegungsglelchungen gegeniiber den 1ri der Fachllteratur blsher verwendeten

1st es, daB die Windstbrterme 6uw und 6ww neben elner Unearen Abhang1gke1t
von der Zeit t auch eine Abhangigkeit von den Ortskoordlnaten 6x_ und 6Z-

des Flugzeugs enthalten (vgl. dazu [97 ] ).
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t6?t6CE:!ransformat1on_und_Entkogglung <*es Systems

Die gesuchten Lbsungen des Unearlslerten Ersatzsystems fur die Flugzeug-

Langsbewegung In Wlndscherungen kbnnen z.B. mit Hllfe der LAPLACE-Trans for-

mation 1m Bildberelch ermlttelt werden [981. Durch die Transformation der

linearen Differential gleichungen (98,99) aus ffem Zelt- In den Bild- bzw.

Frequenzbereich erhalten wfr e1n System algebralscher Gleichungen nvit kon-

stanten Koef f 1z1enten. Aus den Lbsungen der Koef f izlentendetermlnante

kbnnen dlrekt die charakterlstlschen Elgenschaften der Flugzeugbewegung wie

Schwl ngungsdauer, Elgenfrequenz, Da'mpfung usw. berechnet werden, wa'hrend

bekanntllch die GrenzwertsStze zu Aussagen iiber das Systemverhal ten fur

t-»0und t-«°fuhren, ohne daB der vol Ista'ndlge Funktionsverlauf durch Ruck-

transformation In den Ze1tbere1ch ermlttelt werden muB.

Fiihren w1r elne RUcktransformatlon der Losungen des llnearen Gleichungs-

systems aus dem B1ld- 1n den Zeltberelch durch, so lassen slch die Zeitver-

laufe fur das 1 Inearislerte Dlfferentlalglelchungssystems bestimraen, von

dem wlr ausgegangen waren (Gl n.(98,99)). Die transformlerten GrbBen werden

1m weiterfin Text durch eln "-Symbol gekennzelchnet, z.B.:

"Kk's) = (100)

Aus dem I1near1s1erten D1fferent1algie1chungssystem entsteht dann in
Matrizenschrelhweise folgendes System:

(101)
s - K,

W1r unterschelden zwlschen der Systemmatrix auf der linken und der Star -

matrix auf der rechten Selte. Die Transformation der linearisierten Wind-

glelchungen (96,97) Hefert fiir die Windvektorkomponenten 1m Bildberelch:

"W = ' "Wx - "Wz ̂ R ' " K k . R -^

1
wMx - wW "Kk.R

uWx

+ wWx

uWz

wWz

(102)

(103)
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In diesen Gleichungen konnen die GroBen x und z noch ersetzt werden. Durch

Linearisleren und Transformation der Beziehungen (90,91) erglbt slch:

* = ' "Kk - "Kk.R YR Y) i

z = < "Kk YR - "Kk.R Y) - •

Mit diesen Beziehungen lautet der LAPLACE-transformierte Windvektor :

(104)

(105)

1 . . x R ^ W z 1.

Der erste Summand 1st die bereits In den Gin.(96,97) beschriebene Rampen-

funktion der Grundstrb'mung des Windes, die naherungswelse die nlederfre-

quente Windanderung wiedergibt. Die belden anderen Terme ha'ngen von den

Funktionen iL,, und Y ab, also von den SystemzustandsgrbOen der linken Selte
KK

von Gl.(lOl). Die Wlndstbrungen der rechten Seite slnd damit eindeutig mit
dem Eigenverhalten des Systems verkoppelt.

Zur Entkoppelung der Gleichungen fassen wir die Terme, die von den Zu-
standsgroBen des Flugzeugs abhangig sind, Jewells auf der linken Seite der
Gleichungen zusammen. Hit der Abklirzung fiir die Rampenfunktion des Windes

(107)

und der Einfiihrung weiterer Abkiirzungen (s. Anhang A5) erhalten w1r aus

Gl.(lOl) nach der Entkoppelung auf der linken Seite die erueiterte System-

matrix, wa'hrend die rechte Seite von der nur noch von s abhanglgen

StbrgrbBe w und der zugehbrlgen Elngangsmatrix geblldet wlrd. Die erweiter-

te Systemmatrix beschrelbt die durch den Wind beeinfluflte Eigenbewegung.

Wlr erhalten nach beldseltlger Hultiplikation mit s das endgultige Glel-

chungssystem in Matrizenschreibweise:
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5.4 Die charakteristische Gleichunj der Flugzeujbewejung 1n Wlndscherung.

Durch die Berechnung der Determinante der erweiterten Systemmatrix aus

Gl.(108) erhalten wir die charakteristische Gleichung, rferen Wurzeln die

Eigenwerte der Bewegung elnes Flugzeugs in einer Windscherung sind. Es

entsteht eine algehralsche Gleichung 4. Grades der allgemeinen Form

s* a3 s (109)

Die Beriicksichtigung der Wind- und Scherwindeffekte fiihrt dazu, daO der

charakteristischen Gleichung der urspriinglichen Systemmatrix (Gl . ( lOl ) ) ,

die vom 2. Grade war, zwei weitere Eigenwerte hinzugefiigt werden, die

bereits im Abschnitt 3.3 als Hohenwurzel bzw. Wegwurzel eingestuft wurden.

Gl.(109) la'Bt sich nach Zerlegung in Linearfaktoren auch schreiben als:

(s - s,) (s - S2) (s - S3) (s - sj = 0 . (110)

Fassen wir die Wurzeln Sj und S2 als die erfahrungsgemfiO zu erwartenrion,

kon.iugiert komplexen Wurzeln der (windbeeinfluBten) Phygoide auf, wShrend

s3 der Eigenwert des Horizonta1w1ndante1ls und si» der Eigenwert des Vertl-

kalwindanteils sein sollen, so ergibt sich aus Gl.(llO):

(s - $3) ( s - s i , ) (111)(s2 + 2 Do) 0 s +

mit den Substitutionen:

2 0 u0 = -(S] + s z ) , (112)

uo = s, sz . (113)

In den nachfolgenden Abschnitten wird untersucht, welche Eigenwerte sich
bei bestiimnten Hind- und Scherwindverhaltnissen ergeben. Inshesondere 1st
die Frage zu klaren, ob die zusatzlich entstehenden Eigenwerte s3 und si,,
iiber die hler noch keine weiteren Aussagen getroffen wurden, unabha'ngig
voneinander auftreten, also als reelle Wurzeln zweier aperiodischer Bewe-
gungen, oder ob sie mitelnander verkoppelt slnd und unter Umstanden zu
einer neuen Eigenschwingungsform neben der Phygoide (und der auOer acht
gelassenen Anstellwinkelschwingung) flihren.
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Nach dem VIETAschen Wurzelsatz gel ten folgende Zusammenhange fur die Wur-
zeln und die Koeffizlenten des charakterlstischen Polynoms (G1.U09)):

S] -a3 (114)

s, s,
S2 S3

s, s,,
52 SM (115)

-a

5,5,535,,

(116)

(117)

Dlese Bezlehungen werden 1n der Mathematlk zur Lb'sung algebralscher Gle1-

chungen n-ten Grades rait ganzzahllgen Koeffizlenten benutzt und eignen sich

1m vorllegenden Fall vorzligllch zum Auffinden von Naherungslo'sungen fiir die

Elgenwerte des Systems -Flugzeug / nlederfrequente Windscherung -. So las-

sen sich die Gin. (114-117) wesenfMch verelnfachen, wenn z.B. e1n Elgenwert

zahlenma'Olg sehr kleln gegeniiber den anderen und damit fiir die Bewegung

ohne Bedeutung 1st. Setzt man diesen Eigenwert In den obi gen Gleichungen zu

Null, so fiihren die verblelbenden Beziehungen zu einfachen Bestimmungsglei-

chungen fiir die nlcht zu vernachla'ssigenden Elgenwerte. Wie 1m folgenden

gezelgt wlrd, kb'nnen auf dlese Weise die Einfliisse der elnzelnen Windgra-

dienten auf die Elgenwerte der Flugzeugbewegung untersucht und die maBgeb-

lichon Auswirkungen slchtbar gemacht werden.
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6. Untersuchung des Scherwindelnflusses auf die StabiTitat.

6.1 ElnfluB stationarer Windkomgonenten.

Bevor der EinfluB der Gradlenten des Windes auf die StahiHtat der

zeug-Langshewegung behandelt wird, sei zunSchst untersucht, in welcher W e f -

se das Winrtniveau, also der Anteil der statlonaren Windkomponenten, rile

Lagc rter Eipenwerte vernndert.

6.1.1 Konstanter Horizontalwfnd.

Setzen wir in den der G1.I108) zugrundellegenden Gleichungen die Vertlkal-

wlndkomponente ww_ und alle Gradlenten ( u Wx > u Wz i W Wx'* 'Wz ' zu Nu^ • so s'nd

die 1m Anhang A5 erkla'rten AusdrUcke KH ,KN ,K0 ,Kp ebenfalls Null. Gl.(lll)

reduzlert sich damit auf eine Gleichung zweiten Grades und Hefert die von

der Horizontalwindkomponente beeinfluBten Elgenwerte der Phygolde. Dlese

stehen nit Gl.(108) 1n folgendem Zusammenhang:

(108): (s - KT) (s - Kw) - K,jKv

= S* + s (-KT - Kw) t (KTKW -

(111): s2 + s ( 2 D n>o ) + <"0

0 , (118)

0 . (119)

Ourch Koefflzientenvergleich der Gin.(118) und (119) und Ers'etzen der Ab-

klirzungen ergibt sich fiir die Kreisfrequenz der zugehorigen ungedampften

Schwingung in Abhangigkeit vom Horlzontalwind uw_:

2
(DO (KTKW - = (XvZy - Z vX y ) (1 + uWg/V) (120)

Die beiden Der1vat1va Zy und 2^ slnd der Bahngeschwlndlgkelt VK umgekehrt

proportional. Fur kleine Bahnwinkel y konnen w1r die Vereinfachung nach G1.

(44) benutzen, urn den zweiten Klammerausdruck der rechten Selte von 61.

(120) herauszukiirzen. Naherungswelse 1st damit die Elgenfrequenz mo der

Phygolde unabha'nglg vom Horlzontalwlnd uyg (vgl. auch BILD 41). Mit HUfe

llnearisierter Bewegungsgleichungen konnen w1r auf diese Weise selhst den

Sonderfall bebandeln, daB die Horizontalwindkomponente die Sta'rke der
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Fluggeschwindigkeit erreicht und das Flugzeug somit gegeniiber der Erde

stillsteht (das entspricht den Bedingungen in einem Windkanal):

-V

Im BUD 41 1st die Verschlebung der Phygoidwurzeln unter dem EinfluB einer
konstantcn llorizontalwindkomponente im Bereich

-V < +V (V=72 m/s)

ftir don untersuchten Fall oines Landeanfluges tnit YR = -3° dargestollt, wo-
hci als Bcispielflugzeug ein GroGraumflugzeug vom Typ AIRBUS A300 diente

(Anhang A4). Im Bild eingetragen sind die Ergebnisse der StabiHtatsrech-

nungen mit Hilfe der Naherungsheziehungen, also unter Vernachlassigung der
Homentenglelchung, sowie die Wurzelorte unter Beriicksichtigung der Anstel l -

winkclschwingung (vol Istandige LBsung der 1inearisierten Differentialglei-
cliungen). Es zeigt sich, daB die Naherungsl bsungen brauchbare Ergebnisse

liefern. Wir erhalten an dieser Stel le eine Bestatigung fiir die im Ab-
schnitt 3.3 getroffene Annahme, daB die Auswirkungen der Anste l lw inke l -

schwingung bei der Betrachtung der Windeinfllisse auf die Flugzeug-La'ngsbe-

wegung vernachlassigt werden konnen.

Die Phygoide bleiht im oben angegebenen Horizontalwindbereich stabil. Ein

stationa'rer Horizontalwind hat nur einen geringen EinfluB auf die Frequenz

der langsamen Bahnschwingung im Landeanflug, wahrend die Dampfung gegeniiber

dem Fall ohne Wind urn ±17 % variiert. Dies ist wie folgt zu erklaren:

Fiir den Da'mpfungsexponenten (Abkl ingkonstante) kann naherungsweise
gesetzt werden:

« = D u0 = Xv / 2 ,

wobei sich fiir das Derivativ Xy einsetzen la'Bt:

£— V S ( 2 CA sin ow - 2 Cw cos + Fy/m

(121)

(122)

mit 3F / 3V .
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kein
Wind

15m/s •0 .2

uwg=*72m/s

-72m/s

(a) Naherungslbsuhg

m) vollst. Lbsung

Im

•o.i

-0.04 -0,03 -0.02 -0.01 0

-Re

BILD 41: EinfluB der stationaren Windkomponenten uw und ww auf die
Phygoide im Landeanflug.
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Oer Dampfungsexponent 6 der Phygoide wlrd durch zwei Einflusse verandert:

- zum einen durch den Anteil des Horlzontalwindes, der sich infolge der

Nelgungy der Flugbahn als bahnbezogene Auf- bzw. Abwindkomponente der

Form

wWk uWg sin -V sin aW wWg 0) (123)

im Windans te l Iwinkel «w a'uOert (BILD 41, vgl. Gl . (45) ) . Dieser Antei l

fiihrt im wesent l l chen zu einem Kippen des Auf t r iebsvek to rs in oder

entgegen der Fl ugbahnrichtung, wodurch in erster Linie die Kra' f te-

verha'l tn lsse in der Widerstandsgl eichung (70) verandert werden. Der

erste Summand in G1.U22) gibt diesen EinfluB wieder;

BUD 42: Zur Darstellung der flugbahnbezogenen Vertikalwind

komponente w^ entsprechend den Gin.(123,124).

zum anderen wurden bei der Berechnung der Eigenwerte in al len Fa'l len

dieselben Referenzwerte fiir VR und YR zugrundegelegt. Das bedeutet nach

den Ausfiihrimgen 1m AbschnHt 4.2, daO sich der Referenzschub proportio-

nal zum jeweiligen Windniveau a'ndern muG. Verwendet man Gl.(39), so la'Ot

sich dieser EinfluD auch als flugleistungsma'Bige Angleichung des Flug-

windneigungswinkels Ya beschreiben: Bei konstant gehaltenemBahnwinkel YR

wirkt sich ein geanderter WindanstelIwinkel aw auf Ya
 aus:

- Ill -

Die Anpassung des Schubes an die Gegenwind- bzw. Ruckenwindkomponente

schlagt sich imDerivat iv Fy nieder. Uber die veranderten Flugleistungcn

entsteht so ein geringer indirekter EinfluG des Horizontalwindes auf die

Phygoide.

Beide Effekte treten jedoch nur 1m Zusammenhang mit einem Bahnwinkel YR ^ 0

'auf, wenn a lso die Flugbahn einen gcoda'tisch inertialen Bezug erhalt. Im

Horizontal flug verschwinden diese Einfliisse eines konstanten Horizontalwin-

des erwartungsgema'B. In diesem Fall handelt es sich bei dem Flugwindachsen-

system urn ein gleichfbrmig gegenUber der Erdoberfla'che bewegtes Koordina-

tensystem, daB also ebenfal ls ein inert iales Bezugssystem darstel l t . Es

leuchtet ein, daB die Eigenwerte der Phygoide nicht von der Wahl des Koor-

dinatensystems, in dem sie ermittelt und beschrleben werden, abhangig seln

kbnnen. Erst wenn auch 1m Horizontal f lug ein bestimmter Ort zu einem be-

stimmten Zeitpunkt eingehalten werden soil (raumlich: 4D-Navigation), an-

dern sich diese Voraussetzungen, so daB eine Abhangtgkei t der Phygoid-

eigenwerte vom Horizontalwind zu erwarten 1st.

Gent man von real istischen Werten fiir den stationaren Horizontalwind aus

(|uw.| < 3 0 m / s ) , s o k a n n d e r E i n f l u B a u f d i e P h y g o l d e m l t guterGenauig-

keit vernachla'ssigt werden. Wir begehen somlt keinen groDen Fehler, wenn

wir zur Vereinfachung der Rechnungen setzen:

uwg,R 0 .

6.1.2 Konstanter Vertikalwind.

BILD 41 enthalt weiterhfn die Wurzelorte der Phygofdbewegung unter dem

EinfluB einer konstanten Vertikalwindkomponente, die 1m Berelch

-15 m/s < wHg < +15 m/s

variiert wurde.
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Auch hler 1st ein nennenswerter Elnflufl nur bei der Dampfung D der Phygoide

festzustellen. Wle 1m Fall des statlonaren Horlzontalwlndes lassen sich

zwei Oampfungsantelle unterschelden, die von der Windkomponente abhangen:

- der WindanstelIwlnkel aw 1st dem Anteil des Vertlkalwindes senkrecht zur

Bahnachsenrichtung proportional (B1LD 42):

wWk wWg cos -V sin a.. (uwg = 0) (124)

Del k le inen Bahnwlnke ln und auch be1 YR = 0 besteht somlt elne starke

Abha'ngigkeit dieses Wlnke ls von der0Auf- bzw. Abwlndkomponente;

- Zum Elnhalten elner vorgegebenen Fahrt V^ und elnes Bahnwlnkels YR muB

der statlona're Schub entsprechend der Vertikalwlndkomponente verandert

werden. Uber das Der1vat1v Fy gelangt dleser SchubelnfluB In die Glei-

chung fur den Da'mpfungsexponenten 5.

Aufgrund der bestehenden flugleistungsma'Bigen Randbedlngungen (maxlmaler

bzw. minimaler Schub, maximal errelchbarer Wlderstand 1m Landeanflug) kbn-

nen die vorgegebenen Werte fUr Fahrt und Bahn nur In einem begrenzten Ver-

tlkalwlndberelch statlona'r erflogen werden (A300: -15 m/s « ww < '+4 m/s).

Be1 grb'Beren statlona'ren Aufwlnden muBte der Wlderstand vergrbflert werden,

1m Landeanflug z.B. m1t Hllfe der Spoiler Oder durch Umkehrschub, wahrend

grbBere Abwlndkomponenten nur mi t Hi l fe starkerer Tr iebwerke iiberwunden

werden kbnnen.

Wegen der geringen Anderungen der Phygoidwurzeln kbnnen beim Vor l iegen

realistlscher Auf- bzw. Abwlnde (|wWg | < 4 m/s) die Einfliisse stationarer

Vert lkalwlndkomponenten auf die langsame Bahnschwlngung naherungswelse

vernachla'ssigt werden, zumindest 1m hler untersuchten Landeanflug mit dem

Bahnwinkel YR = -3°. Trltt bei einem Steigflug, also mit Bahnwlnkeln YR > 0°,

ein Abwind auf, so Uberlagert sich dem bekannten destabilisierenden Effekt

des positiven Bahnwinkels zusatzlich der entdampfende Einflufl des Vertlkal-

windes. FUr die nachfolgenden Betrachtungen la'Bt sich daher ohne groBen

Fehler zur Verelnfachung der Rechnungen ansetzen:

w W g , R
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6.2 EinfluO elner Scherung_des_Horizonta1windes1

Untersucht man die Auswirkung der El entente des Gradlenten des Windvektors

in der x-z-Ebcne,
grad(Vy) "Wx

wWx

"Wz

Jewells einzeln, so lassen sich zwei Fa'lle unterschelden:

a) Eine Einzeluntersuchung unter Verwendung der Hauptdiagonalelemente uWx

bzw. ww bei gleichzeitigen Nullsetzen der anderen drei Gradienten

zelgt, daB der Koeffizlent ao der charakterlstlschen Glelchung (109)

Null wird, da der erste Klammerausdruck in jedem Fall verschwindet:

a° ~ (uwz wwx - uwx wwz' (1 - YR' •

Das charakteristische Polynom reduziert sich damlt um elnen Grad (s^ =0)

auf:
s3 + a3 s

2 + a2 s + a, = 0 (125)

bzw. entsprechend der Schreibwefse 1n Gl.(lll):

(s2 + 2 D u0 s + w0) (s - S3) = 0 . (126)

Neben der durch den WindeinfluQ veranderten Phygoide trltt In diesem

Fall jeweils ein welterer aperlodischer Elgenwert auf.

b) E1ne Einzelbetrachtung der Nebendlagonalelemente uWz bzw. wWx von

gradfVy) erglbt, daB auBer dem Koeffizienten ao auch der Koeff izlent ai

in Gl.(125) verschwindet, so daB lediglich die Gleichung fiir die vera'n-

derte Phygoide verbleibt:

+ 2 D 030 S + (DO) = 0 . (127)

Wird die Windanderung durch Nebendiagonalelemente charakterlsiert, so

existiert also keine 'Wegwurzel' bzw. 'HbhcnwurzeT.

Eine physikalische ErklSrung dieser unterschiedlichen Auswirkungen wird 1n

der Folge noch angegeben.
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W1r werden 1m folgenden zunachst die Auswirkungen jedes einzelnen Gradien-
ten (unter Nullsetzen der jeweils anderen drei Gradlenten) auf das dynami-
sche Bcwcgungsvcrhalten eincs ungcstcucrten Flugzeugs untersuchcn . Gegen-
iiber den in Abschnitt 4 verwendeten linearen Windscherungen gehen wir im
vorliegenden Fall davon aus, daB die Scherungen nicht auf einen bestimmten
Bereich begrenzt sind, sondern von einem Anfangszeitpunkt tQ an beliebig
lange wirken. Oabei werden sowohl Horizontal- als auch Vertikalwindscherun-
gen mit konstanten Gradlenten betrachtet.

Im Abschnitt 6.4 wird dann auf das in Abschnitt 2.4 entwickelte technische
Model 1 elnes GewitterfalIwindes zuriickgegrlffen und ein ungesteuerter Plug
durch ein Strbmungsfeld analysiert, das durch eine Kombination aus den
beiden konstanten Gradienten Uyx und Wyz charakterisiert wird.

Urn die entstehenden Bahnkurven untereinander vergleichen zu kb'nnen, setzen
wir den Beginn des Scherbereichs elnheltlich auf den Bahnpunkt fest, an dem
das Flugzeug auf einem vorgegebenen -3°-Gleitpfad die Flughb'he H = 2.000 m
passiert (Abstand zum Gleitpfadsender: X = -38.162 m). Der Referenzgleit-
pfad ist in alien Darstel lungen als Bezugsflugbahn eingetragen.

6.2.1 E1_nfluB des Gradienten uWx.

Als erstes wird die Anderung des Horizontalwindes langs des Flugweges,
3Uyq / 3x » uyx, betrachtet; die ubrigen Gradienten u^z,wyx und w^z seien
Null. Der HoMzontalwInd hangt damit von dem Weg ab, den das Flugzeug
zuriicklegt, so daB auf diese Weise die in BILD 33b angedeutete Wegru'ckfiih-
rung auf den Stbreingang des Flugzeugs realisiert wird. Als zusatzlich ent-
stehender Eigenwert ist die aperiodische Wegwurzel zu erwarten.

Als Beispiel fiir ein meteorologisches Szenarium mit einem iiber grb'Oere
Strecken (bzw. Zeiten) konstanten Gradienten Uyx kb'nnen wir die 1n Ab-
schnitt 2.4 behandelten Strbmungsvorga'nge in einem Gewitterfallwind ange-
ben, wo allerdings uWx in (Combination mit einem Gradienten wWz auftritt
(die Auswirkungen dleser Gradientenkombinatlon werden spa'ter analyslert).
FHegt ein Flugzeug la'ngere Zeit In konstanter Hbhe, wie z.B. bei Start im
Fall IV des Anhangs A2, so komrnt die bestehende Hb'henabhangigkelt des Verti-

- 115 -

kalwindes nicht zum Tragen (Az = 0), und eine Anderung des Windvektors ent-

steht allein aufgrund des wegabhangigen Horizontalwindes.

In der analytischen Untersuchung wurde der Gradient Uyx im Bereich

-0,1 < uWx < +0,1 s"1

variiert. In der Natur diirften Werte von

-0,04 < uWx < +0,04 s"1

als realistisch anzusehen seln (vgl. TABELLE 1 und die gemlttelten Maxlmal-

werte absoluter Windscherungen In Gewltter-Bbenfronten in BILD 25).

In BILD 43 1st der Verlauf der Wurzelorte der Phygoide bei Variation der
Gradientenwerte uWx dargestellt, in BILD 44 die Lage der zugehbrigen Weg-
wurzeln. In beiden Bildern sind sowohl die Ergebnisse der Naherungsbezie-

hungen (80,81) als auch die Verlaufe unter Beriickslchtigung der Momenten-
gleichung (Einbeziehung der Anstel Iwinkel schwingung) wiedergegeben.

Aus BILD 44 bzw. unter Verwendung der in Abschnitt 5.4 angegebenen VIETA-
schen Wurzelsatze la'Bt sich ermitteln, daO der Verlauf der reel 1 en Wurzel
Ss in Abhangl gkei t vom Pa rame te r u^x, zumindest 1m obengenannten
Hauptwertebereich, mit guter Naherung durch die einfache Beziehung

"Wx (128)

beschrieben werden kann. Danach erzeugen negative Horizontalwindgradlenten
Uyx (Gegenwindscherung entsprechend Abschnitt 4.3a) aperiodisch gedampfte

Wegwurzeln, wahrend positive Gradienten (Riickenwlndscherung entsprechend
Abschnitt 4.3b) aperiodisch angefachte, a lso instabile Wurzeln liefern.

Zur Erklarung dieser Wegwurzeln sind in BILD 45 die Zeitverlaufe der Ge-
schwindigkeiten UK)( und V bei einem Flug durch einen Scherberelch mit dem
zeitlich unbegrenzt wirkenden Gradienten uWx dargeste l l t . Die Ergebnisse
stammen aus nichtl inearen digital en Simul ationsrechnungen. Wahrend die
Bahngeschwindigkeit U(;k, offensichtl ich einer e-Funktion gehorchend, sta'n-

dig anwachst, stellt sich die aerodynamische Anstromgeschwindlgkeit V mit
abklingender Phygoidbewegung wieder auf den urspriinglichen Referenzzustand'
ein. Berucksichtigen wir dieses Bewegungsverhal ten fiir groOe Zeiten (fang-
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Ndherung
' vollst. Lbsung

-0.1 -0.05 0.05

Re

BILD 43: Verlauf der Wurzelorte der Phygoide in Abhangigkeit vom

Gradienten u., einer wegabhangigen Scherung des Horizontal-

windes.

•Naherung

• vollst. Lb'sung

-GI.I128)

0.05 0.1

UWx ls-M

..-0.1

BILD 44: Abhangigkeit der reellen Wegwurzel vora Gradienten u., einer

wegabhangigen Scherung des Horizontalwindes.

Eine Erla'uterung der eingetragenen Flugelgenschafts- LEVEL
ist auf S.12C zu finden.
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BILD 45: Zeitliche Verlaufe der nichtHnear simulierten Bahngeschwin-

digkeit V K ( t ) und der F luggeschwlndigkel t V ( t ) sowle der
aperlodlschen Wegwurzel nach G1.U32) (Langzeitverhalten).

seitverhaltgn) in der Glelchung ftlr die Bahnbeschleunigung (Gl.(62)), Indem
w1r setzen:

V * 0 fur t - - ,

und vernachl a'ssigen den Ausdruck V Ya ay als kleln gegeniiber den anderen

Ausdriicken in Gl.(62), so erhalten wlr als gesuchte Differentialgleichung
fiir die apariodischa Veguurzel:

"Kk uWg cos Y t •* (130)

Mit cos Y ° 1 und unter Verwendung von Gl . (75) vereinfacht sich die Bewe-
gungsgleichung fiir die der Phygolde iiberlagerten aperiodischen Bewegung zu:

"Kk "Kk "Wx (131)
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mit der Lb'sung dieser einfachen Differentialgleichung:

"Kk uKk,R
"Wx'*

(132)

In BILD 45 ist dieser Verlauf fiir eincn Gradienten uyx > 0 gestrichelt ein-
getragen. Es ist eine gute Ubereinstinraiung zwischen dem Langzeitverhalten

des analytischen Verlaufes nach Gl.(132) und dem nichtlinear berechneten

Geschwindigkeitsverlauf festzustellen. Da der Geschwindigkeitsverlauf nach

G1.(132) bereits eine Bahnbeschleunlgung UK^ fiir den Zeitpunkt t = 0 ein-

schlieBt (vgl .Gl .(131)), das trage Flugzeug tatsachlich aber aus einer
gleichfb'rmigen Bewegung heraus beschleunigt wlrd, entsteht in der nlcht-

Unearen Zeitantwort ein Schleppfehler. Gleichzeitig ist 1m letztgenannten
Zeitverlauf erwartungsgema'B der Schwingungscharakter der langsamen Bahn-
schwingung zu finden, den die vereinfachte Gleichung (132) nicht wiederge-

ben kann.

Bei positiven uWx-Gradienten wachst die Bahngeschwindigkeit iiber alle Gren-
zen, wenn der Gradient zeitlich unbegrenzt wirkt. Da in bezug auf diese

ZustandsgroOe kein Beharrungszustand erreicht wird, ist das Bewegungsver-
halten als instabil zu bezeichnen.

Am Beispiel elnes Gradienten U y x < 0 seien die analytischen Gleichungen
entwickelt, die zur Beschreibung der Flugbahn fiir groOe Zeiten (t-1"", Lang-

zeitverhalten) verwendet werden konnen.

Fur negative uWx-Gradienten fiihrt die Wegwurzel dazu, daB die Bahngeschwin-

digkeit Imrner welter abgebaut wlrd, bis sie schlieBUch als Grenzwert Null
erreicht. Zu diesem (sehr theoretischen) Fall gehb'rt dann die Windge-

schwindigkeit uw. = -V cos Ya sowie entsprechend Gl . (74) der stationa're
Bahnwinkel Ym = -90°. Da die Bewegung in Richtung auf den Gleichgewichts-

zustand V^ = 0 erfolgt, 1st die Wegwurzel fur 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-
gungsfb'rmigen Verlaufe der ZustandsgrbBen nicht welter diskutieren wollen,

so kb'nnen wir feststellen:
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- Der Bahngeschwindigkeitsverl auf 1 a'Ot sich gut ml t Hi 1 fe der Gl.(132)

neschreibcn. Der Grenzwert dieser Glcichung streht allerdlngs fiir-t-n..
gegen Null und charakterlsiert damit genaugenommen die Bahngoschwimlig-

keitskotnponente uKq = Xq, wahrend der nichtlincare Ver lauf von VK erken-

nen la'Gt, dafl sich die Bahngeschwindigkeit mil zunehmend steiler werden-

der Bahn schlieBlich an der Wert des polaren E-iqenoinkena

VR Sln YaR VKR sin YR (133)

annahert. Auf d iesen Wert war das Flugzeug vor Beginn der Scherung
urspriingHch ausgetrimmt, so dafl es flugphysikaHsch anschaulich, wenn
das Eigensinken auch im langfristigen Bewegungsverlauf erhalten bleibt.

Der Bahnwinkel wird beim Einfliegen in den Scherbereich zunachst-f lacher
und erreicht positive Werte, so daB das Flugzeug iiber den vorgcgcbencn

Gleitpfad abweicht. Mit weiter andauernder uWx-Scherung und abnehmender

Bewegung in x_-Richtung (BILD 47) wird die Bahn wieder steiler, und der

Bahnwinkel na'hert sich schlieOUch dera bereits oben genannten Grenzwert

von -90°. Aus 61.(132) la'Ot sich naherungsweise durch Integration und
Grenzwertblldung der nach Eintritt in die Scherung maximal In Xg-Rich-

tung zurlickzulegende Weg ermitteln:

-VKR / "u/y m1t VK«- °."g "• ' "' "KR ' "Wx

Dieser Grenzwert 1st in BILD 47 elngetragen.

0 . (134)

Eine naherungsweise Beschrcibung des Bahnwinkelverlaufs gewinnen w1r aus

elner Betrachtung des Lelstungsgleichgewlchts fiir den vorllegenden Lande-

anflug (Anhang A6). Es erglbt sich

arc tan (tan YR e
uWx.

VR "Wx (135)

Setzen wir diesen analytiscnen Verlauf sowie das Zeitverhalten der Bahnge-

schwindigkeit nach 61. (132) in die Gin. (66,67) ein, so erhalten wir nach

Integration den in BILD 47 gestrichelt eingetragenen mittleren Bahnverlauf.

Es ist eine sehr gute Uberelnstimmung zwischen den Ergebnissen der nlcht-

linearen Simulation und den Naherungsrechnungen gegeben, selbst im Zeit-

bereich kurz nach Einflug in die Scherung. Gehen wir davon aus, daC hcutlge
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BILD 47: Bahnverlauf elnes ungesteuerten Flugzeugs In einer
wegabhanglgen Scherung des Horizontalwindes (uHx).

Flugregler die In den letzten Bildern zu erkennende Phygoidbewegung ohne
weiteres unterdrticken kb'nnen, so 1st zu erwarten, daO slch bei fehlender
Scherwlndkompensatlon auch 1m automatlschen Plug e1n entsprechender mittle-
rer Bahnverlauf elnstellt.

W1e wlr den Gln.(132) und (135) entnehmen kbnnen, ha'ngt die GrbBe der
Bahnabweichungen auBer von dem Gradienten uWx nur noch von der Flugge-
schwindigkelt VR und in geringem MaGe vom Referenzbahnwinkel YR ab: Je
grbOer die Fluggeschwindlgkelt gewa'hlt wlrd,
sind zu erwarten.

umso grbOere Bahnabweichungen

Die aperiodlsche Veranderung der Bahngeschwindigkeit la'Bt sich 1m Haupt-
werteberelch von uWx als langsamer Vorgang charakterisleren, der m1t dem 1n
BILD 48 dargestellten Halbwert- bzw. Doppelwertzeiten ablauft. Es llegt
nahe, die aperiodische Wurzel mit der statischen Stabllitat des Flugzeugs
in Zusammenhang zu bringen, ahnlich den Uberlegungen in 1103] . Wie jedoch

-0,1 -0.05 0.0 5 0.1
—«-UWx[s-

1l

BILO 48: Halbwertzeiten und Doppelwertzeiten der
aperiodischen Wegwurzel als Funktion ei-
nes wegabhangigen Horizontalwindes (uWx).

Die einaetragenen Flugeigenschaftsforderungen
entsprechen den Kriterien flir Spiralstabi-
litat nach [104].
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der Fahrtverlauf in BILD 45 bzw. BILD 46 zeigt, ist die statische Geschwin-
digkeltsstabilitSt weiterhin vorhanden, zumindest bei der aerodynamischen
Anstromgeschwindigkeit, der fiir das Krafteglelchgewicht maBgeblichen GrbOe.
Andererselts ha'ngt das stationa're Gleichgewicht der Krafte nicht von der
Bahngeschwlndlgkelt VK ab, so daO mit anwachsendem bzw. jbnehmendem Hori-
zontalwlnd ein unterschiedl1ches dynamisches Verhalten von Fluggeschwlndlg-
kelt und Bahngeschwlndlgkelt moglich wird, wie es in den BILDERN 45 und 46
zum Ausdruck kommt.

Neben der Auswlrkung auf die Wegwurzel hat der uWx-Gradient auch EinfluB
auf die Lage der Phygoidwurzeln. In BILD 43 ist ein hyperbel fb'rmiger Ver-
1auf der Wurzeln der langsatnen Bahnschwingung in der GAUSSschen Zahlenebene
zu erkennen, wobel 1m wesentllchen die Da'mpfung der Phygoide verandert
wird. Oabel kann das System sogar entda'mpft werden, allerdings beim vorlie-
genden Beisplel f lugzeug erst bei den bereits recht ungewohrilichen Gradien-
tenwerten von uWx <-0.03 s"

1. Auf die Parameterabha'ngigkeit dieses Zahlen-
wertes wird 1m folgenden noch elngegangen.

Wenden wir die Naherungslosung Gl.(128) auf das charakteristische Polynom
in der Schreibweise nach Gl.(126) an, so kb'nnen wir fiir die Phygoidwurzeln
den Na'herungsansatz ermitteln:

* + s (uWx - XV - V + ("vZy - ZVXY'
 + "Wx <"Wx + XV - ZY' = °

Oaraus erhalten wir fUr die vom WlndeinfluD veranderte Phygolde:

die Abklingkonstante «ph 6p + 0.5 uWx , (137)

die Kreisfrequenz der
ungeda'mpften Schwingung o)0 (138)

mit der AbkHngkonstanten 4p und der Kreisfrequenz wop der zugehorigen unge-
da'mpften Schwingung ohne WlndelnfluB.

Die Abklingkonstante 4 pn (Realtell der Phygoldwurzel ) 1st linear von uWx
abhangig, wobei der Gradientenanteil in Gl.(137) den Anteil 6p der urspriing-
Hchen Phygoldda'mpfung Ubertreffen kann. Als Grenzwert fur das Errelchen
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der absoluten Stabilitatsgrenze (6Ph = 0) ermltteln wir aus 61. (137) den

Gradienten:

"Wx.grenz
3Ph 0) (139)

Der G1.1122) entnehmen wir, daQ das Derivativ Xy im wesentlichen vom aero-
dynamlschen Referenzzustand bestimmt wird (~V,CA,CW), wahrend das Derivativ
Z (Anhang A5) dem Bahnwinkel und der Bahngcschwindigkeit proportional ist.
Durch elne hbhere Fluggeschwindigkeit V bzw. elnen gro'Oeren Widerstandsbci-
wert Cw la'Bt sich der Gradientenwert uWx, fiir den die Phygoide entdampft
wird, zu hbheren Absolutwerten verschieben. Fur das Beispielflugzeug
ergibt sich ein Wert von uWx grenz = -0.04 s"

1 . Dieser Na'herungswert
liefert ein brauchbares MaO fur die Abscha'tzung der Gradienteneinfliisse.

Der hyperbela'hnliche Verlauf der Wurzelorte der Phygoide la'Bt sich mit
Hilfe der Gleichung fur die Kreisfrequenz der ungeda'mpften Schwingung
erklaren. Ersetzen wir unter Benutzung von 61.(137) den Windgradienten uyx
1n Gl.(138) und dividleren durch 010^, so erhalten wir nach Umordnen die

Gleichung einer Hyperbel:

•"OR

2 (6ph - 6R) (XV -

U)OR

1 . (140)

Im oben angegebenen Hauptwerteberoich ist der EinfluO des Windgradienten
uwx gegenuher dem Anteil der urspriinglichen Phygoldfrequenz ohne Wind von

untergeordneter Bedeutung.

Zur Beurteilung der Flugeigenschaften, die aus dem vera'nderten dynamisclien

Gewegungsverhalten des Flugzeugs erwachsen, ziehen wir, wie in Abschnitt

4.3 bereits angedeutet wurde, die Spezifikation 1104J heran. Fiir Flugzruge

der GrbOenklasse III (Schwere Transportflugzeuge/Frachtflugzeuge u.a.)

gelten im Hinblick auf die Langsstabilita't die folgenden Bedingungen:

Flugzeuge mit dynamisch instabiler Phygoide (Realteil Sp^O) werden In

gewissen Grenzen als fliegbar bezeichnet, wobel allerdings Pilotenkommentare

wie "Dar, F1un;;eurj vcrlangt stcindige Auffterknamkeit", "...ist schuierig xn

trimncn" gegeben werden. Die HIL-Flugeigenschaftsforderungen spezi f iz icren
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fiir bemannte Flugzeuge die Flugeigenschaftsstufen:

(a) LEVEL 1 (uneingeschrankte Flugelgenschaften zur vollstandigen Erfiil-

lung der Flugmission):

Da'mpfungsgrad D = — < -0.04 s"1 ;
u>o

(141)

(b) LEVEL 2 (angemessene Flugelgenschaften zur Erfiillung der Flugaufgabe,

jedoch erhbhte Pilotenbelastung Oder schlechtere Aufgabener-

fiillung Oder beldes):

Da'mpfungsgrad D < 0 ; (142)

(c) LEVEL 3 (ausrelchende Flugelgenschaften zur sicheren Beherrschung des
Flugzeugs, jedoch auBergewbhnliche Pilot.enbelastung Oder
nlcht ausrelchende ErfUllung der Flugaufgabe):

Doppelwertzeit der
Phygoldampl1tuden:

In 2

Ph
55 s (143)

D1ese In BILO 48 elngezelchneten Mlndestanforderungen wurden aus Flugver-

suchen mit einem Flugzeug vom Typ T-33 mit varlabler Stabilitat ermittelt

und werden in 1105] als konservative Grenzen bezelchnet, so daB sie auch

auf Flugzeuge anderen Grb'Benklassen und, wle 1n der vorliegenden Untersu-

chung, auf Verkehrsflugzeuge iibertragen werden kb'nnen. BILD 48 1st zu ent-

nehmen, daO wegabha'nglge Ruckenwindscherungen zwar zu Flugelgenschaften

fiihren kbnnen, die elne erhbhte Belastung des Plloten rait sich brlngen, daB

sie jedoch keine unUberwindbare Behinderung des F lugbet r febs darstellen.

Allerdlngs erfordern Gradienten des Horlzontalwindes von u <-0.03 s 'die

voi le Aufmerksamkeit'des Piloten und sol l ten nur in Ausnahmesituationen

durchflogen werden.

Hinslchtllch der statischen Geschwindlgkeitsstabil1tat findet sich in 1104 1

fiir die Fluggeschwindigkeit V die Forderung:

"Die Fluggeschwindigkeit soi l keine Tendenz zu aperiodischer Divergenz
aufweisen, wenn das Flugzeug mit festgehaltenen Oder mit freien Steuer-
organen durch eine Stbrung aus dem ausgetrimmten Zustand gebracht wird."
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Setzen wir voraus , daQ das Flugzeug vor dem Ein f lug in den Scherberoich

diese Bedingung erfiillte, so ist auch beim Auftreten positiver uWx-Gradien-

ten weiterhin die statische Stabilitat der Fluggeschwindigkeit vorhanden,

wahrend gleichzeitig die Bahngeschwindigkeit aperiodisch divergiert. Diese

Anderung einer FlugzustandsgrbBe, die aufgrund einer Winda'nderung entstcht.

wurde in [104] nlcht untersucht, so daB keine diesbezuglichen 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 Glei tpfad die Sinkge-

schwindigkeit beobachtet, die ein HaB fiir die Bahngeschwindigkeit ist. Da

zu beachten ist, daB bestlmmte, konstruktiv bedingte Maxlmalwerte der Sink-

geschwindigkeit nlcht iiberschritten werden diirfen, 1st das Auftreten einer

aperiodischen Divergenz der Bahngeschwindigkeit nicht risikolos (vgl. Ab-

schnitt 6.4).

Divergente, "schleichende" ZustandsgrbBenverlaufe werden besonders dann zu

einer Gefahr fiir 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 tiefhangenden Wolken/Miederschlag/Nebel im letzten Toil des

Landeanf lugs usw.). In 1104] f inden wir fiir die Flugzeug-Langsbcwegung

kein angemessencs Kriterium, daO auf das vorliegende divergente Verhalten

der Bahngeschwindigkeit anwendbar ist. Fiir die Spiralbeuegung , ein aperio-

disches Bewegungsverhalten der Flugzeug-Seitenbewegung, bestehen hingegen

Forderungen, die unter groBem Vorbehalt mbglicherwelse auch auf unser Pro-

blem iibertragen werden kbnnen ( letzt l ich bedarf es hier weiterer Untersu-

chungen, z.B. in Flugbewegungssimulatoren unter Einbeziehung von Piloten).

Die Forderungen, die fiir die Spiral stabil Itat erhoben werden, dienen dem

Ziel, zu gewahrlelsten, daB das Flugzeug nicht zu schnel1 einen Quernel-

gungswinkel aufbaut, wenn der Pilot abgelenkt ist. In manchen Situationen,

speziell im Flughafen-Nahbereich, kann der Pilot der Fiihrung des Flugzeugs

nicht seine vo i le Achtsamkeit widmen, well er z.B. Karten lesen, Naviga-

tionsprobleme Ibsen, Funkverkehr ausfiihren oder v iel fal t ige andere Aufgaben

erfiillen muB. Das wird ihm jedoch nahezu unmbglich gemacht, wenn die Quer-

neigung des Flugzeugs jedesmal .zu divergieren beginnt, sobald er seine Auf-

merksamkei t abwendet.
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Gehen wlr davon aus, daO im Landeanflug bezuglich der Slnkgeschwindigkeit,
die w1e ohcn gesagt der Bahngeschwindigkeit proportional 1st, eine ver-
glelchbare Situation fur den Piloten besteht, so erhalten wir aus Il04]fu>
die zula'ssigen Doppelwertzeiten der aperiodischen Bewegung die Minimalwerte:

Mittelschwere und
schwere Flugzeuge
(Klasse II & III)

LEVEL 1

20 s

LEVEL 2

12 s

LEVEL 3

4 s

TftBELLE 2: Flugelgenschaftsforderungen fiir aperiodische Eigenwerte.

Diese Anforderungen sind 1n BILD 48 elngetragen. Auf eine weltergehende
Bewertung der Gefahrdung, die aus einem Unterschreiten der in TABELLE 2 an-
gegebenen Werte entstehen kbnnte, sei hier wegen der obengenannten Bedenken
verzichtet. Anzumerken 1st jedoch. daB die heutigen Verkehrsflugzeuge in
zunehmendem MaQe fiber Warnanzeigen verfugen, die ein Uberschreiten der
zulassigen S1nkgeschw1ndigke1t akustisch signalisieren und dadurch den
Piloten von Uberwachungsaufgaben entlasten.
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6.2.2 EinfluO des Gradienten uWz.

Der Gradient i/Wz beschreibt die Andcrung des Horizontalwindes mit der Hb'he,
auw / 3z. Er fiihrt nur dann zu einer veranderlichen uWg-Komponente, wenn
das Flugzeug mit einem Bah nw ink el -y \ 0 fliegt. In der Natur 1st dieser
Gradient zu beobachten, wenn vertikal geschichtete Luftschichten mit unter-
schiedlichen Geschwindigkeiten vorhanden sind, wie z.B. bei Inversionen und
Gewitterausflussen (vgl. Abschnitt 2.3.3 und 2.3.5).

Oer hbhenabha'ngige Gradient des Horizontalwindes wird 1m Bereich

-1.0 < uWz < +1.0 s"1

variiert. Bisherige Messungen lassen darauf schlieOen, daO in der Natur mit
Windscherungen der GroGenordnung

-0.5 uWz < +0.5 s'1

gerechnet werden muB. Es sei angemerkt, daB aus Windmessungen an Bord von

Flugzeugen in der Regel nicht unterschiedcn werden kann, ob es sich bei

einer zei t l ichen Anderung z.B. des Hor izonta lw indes urn eine hbhen- oder

wegabhangige Scherung handelt, wenn das Flugzeug mit einem Bahnwinkel Y4 0

fliegt. Nach 61. (70) la'Bt sich ermitteln, wenn man jewel Is nur einen Gra-

dienten zulaOt:

"Wx = "Wg / '"Kk cos Y) fUr "Wz 5

bzw.

uWx = 0uWz = "Wg / '"Kk sin Y)

Hieraus ergibt sich die mathematische Gleichwertigkeit

uwz = « W x c o t Y ,

(144)

(145)

(146)

die quantitativ zu denselben zeitl ichen Windanderungen fulirt. In ihrer

Wirkung auf den dyhamischen Flugbahnverlauf unterscheiden sich jedoch die

weg- und hbhenabha'ngigen Gradienten deutlich.
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— — N d h e r u n g
• vollst.lbsung
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-1.0 -0.05 0.05

Re

BILO 49: Verlauf der Wurzelorte der Phygoide in Abhangigkeit vom

Gradienten uWz einer hbhenabhangigen Scherung des Horizon-
talwindes.

Eine Erlauterung der eingetragenen Flugeigenschafts-LEVEl
ist auf S.136 zu finden.
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BUD 41 glbt die Wurzelorte der Phygoide als Funktion des Parameters uWz
wieder. Es wird in erster Linie die Frequenz der langsamen Bahnschwingung
beeinfluBt. Gegenwindscherungen (uHz<0) vergroDern die Frequenz und kbnnen
hoi Wnrton klcinor -0.4 s"' zu eincr dynamise!) instabilcn Phygoide fiihrcn.
Bei Riickenwindscherungen ("wz*") verkleinert sich die Frequenz der Phygoide
bis zuro aperiodischen Fall. Die urspriinglich vorhandone Bahnschwingungslo-
sung zerfa'llt in zwei reell e Pole: in einen stark gedampften Pol und eine
Wurzel, die mit zunehmender Entda'mpfung aperiodisch instabil werden kann.

Fiir das charakteristische Polynom erhalten wir unter Vernachlasslgung der
Anstel Iwinkelschwingung den Ausdruck:

s (Xy - (XyZy - (ZVVR XyYR) (136)

Die Wurzeln dieser Naherungsbeziehung sind 1m BILD 49 angegeben. Wir stel-
len fest, daB der Realteil der Phygoidwurzeln ( ~ Abklingkonstante «ph) un-
beeinfluOt von einem Gradienten UM bleibt, daB jedoch die Frequenz der
langsamen Bahnschwingung stark verandert wird. Aus Gl . (147) gewlnnen wir:

die Losungen (ZVVR (148)

die Abklingkonstante 6ph - 6R
 = 0.5

die Kreisfrequenz

der ungedampften
2 2

Schwingung uoph = UOB - (ZVVR

Z ) ,
Y

(149)

(150)

Zur Vereinfachung kbnnen wir folgende Annahmcn treffen 197]:

VR

2 a / VR '

2 g / v ,

0 .

(151)

(152)

(153)
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Gl.(148) llefert konjuglert komplexe Losungen, solange der Radikand kleiner

als Null 1st. Als Grenzwert fiir das Auftreten aperlodischer Losungen erhal-

ten wlr:

uWz,ap.

4 "OR - (XV * V'

4 (Zy VR + XyYR )
(154)

Unter Verwendung der Gin. (151-153) la'Ot sich Gl. (148) such schreiben als:

«R *
(155)

Als Grenzwert fiir das Auftreten elner apertodisch entda'mpften Wurzel (si*0)

la'Bt sich ermltteln:

"Wz.grenz 9 / V R (156)

Fiir das verwendete Belspielflugzeug ergeben sich aus den Gin. (154,156) fur

den Landeanflug die Zahlenwerte:

"Wz.ap. B °'135 s'' •

"Wz.grenz = °'136 ^ •

Die Eigenwerte der Flugzeug-LSngsbewegung sind 1m Berelch positlver uWz-

Werte offenslchtlich sehr parameterempflndlich. M1t H1lfe der Naherungsbe-

ziehungen lassen sich die kHtlschen Parameterwerte jedoch mit sehr guter

Genauigkeft bestlmroen. Elnzige ElnfluOgrbBe 1st die Fluggeschwlndlgkeit VR.

Der kritische Gradient fur das Auftreten elner aperiodisch entda'mpften Lb-
sung (Gl.(156)) 1st umgekehrt proportional zur Referenz-Fluggeschwindigkeit

(BILD 50). Wegen der gerlngeren Fahrt 1m Landeanflug kbnnen Leichtflugzeuge

1m Verglelch zu Verkehrsflugzeugen nahezu doppelt so starke Horizontalwind-

scherungen ertragen, ohne daB e1n Eigenwert Instabil wird. Aus diesem Zu-
sammenhang llefle sich auf den ersten BUck eine MaBnahmo ablelten, die bei
elner erwarteten hbhenabhangigen Scherung des Horizontiilwindes die Flugsi-
cherhelt verbessert: ein Herabsetzen der Anfluggeschwindigkelt. Dieser Uber-

legung stehen jedoch andere Slcherheitskrlterlen 1m Landeanflug entgegen.
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UWz

[s-1]
1.0

0.8--

0.6-

0.4-

0.0

stabil

Leichtflugzeuge
0,74.. . '

Strohlverkehrstlugzeuge

20 60 80 100

-«- Vlm/s]

BILD 50: Grenzwert des Gradienten u
dlgkelt V.

Gradienten groBer als uu,
1nstab1len Verhalten. *"•<

als Funktlon derFluggeschwin-

fiihren zu elnem aperlodisch

Da die Darstellung der aperlodlschen Elgenwerte In der GAUSSschen Zahlen-
ebene wenlg anschaullch 1st, wlrd die In BILD 51 gezelgte Form gewahlt, die
die belden reellen Wurzeln als Funktfon des Wlndgradlenten uWz wlederglbt

(Ergebm'sse der Naherungsbezlehung (148) sowle der Stabl 11 tatsberechnung

unter Einbezlehung der Momentenglelchung (bezeichnet mlt "vol 1 st.Losung")).

Die in den Gin.(148,155) angegebene Proportionalitat der Elgenwerte zu uWz

1st 1m Funktlonsverlauf deutllch zu erkennen. Die Halbwert- bzw. Doppel-

wertzelten der aperiodlschen Elgenwerte. lassen sich B1LO 52 entnehmen.eben-
so die Schwingungszeiten der Phygoldbewegung fiir Gradienten uHz< uWz

und die Zeiten fiir die Verdoppel ung der Phygoidampl 1tude be 1m Auf t reten

aufkl ingender Bahnschwingungen (uyz <-0.45 s~ ' ) . Da die Ha'herungsbeziehun-

gen (148,149) keine Abhangigkelt der Abkl ingkonstanten von uWz liefern.la'Bt
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.. 0.6

02 04 06 08

— Naherung
vollst. Losung

BILD 51: Verlauf der aperlodlschen Elgenwerte fur UHZ* uWz,ap.

slch der zugehbrlge Gradient fiir den Ubergang zu konjuglert komplexen

Phygoldwurzeln rait posltlvem Realtell nur unter Verwendung des vol Ista'ndl-

gen 1Inearlslerten D1fferent1a1gle1chungssystems ermltteln (slehe oben).

ATs Verg le lch zu den Schwlngungszelten der Phygolde, die m1t HI 1fe der

1Inearlslerten Bewegungsglelchungen bestlmmt wurden, slnd 1n BILD 52 erga'n-

zend die aus nlchtllnearen Slmulatlonsrechnungen stammenden Schwlngungs-

dauern angegeben. Es zelgt slch, daB die 1 Inearlsierten Betrachtungen

hervorragend die charakterlstlschen Werte des nichtlInearen Systems wleder-

geben, wobel relative Fehler von 2-3 % zu verzelchnen slnd.

LEVELS
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Tls]
120H

100-

80

60--

20-

Periode der
Phygoide

Rechnung

Simulation

c) Doppelwertzeit der
Phygoidamplitude

d) Doppelwertzeit

e) Halbwertzeit

der Eigen-
werte fur
uwz>uwz. ap.

LEVEL 1

-1.0 -0,8 -0,6 -0.4 -0,2 0,2 0.4 0,6 0.8 1.0

BILD 52: Zusammenstellung der charakteris'dschen Zeiten der Eigen-

werte unter dem EinfluR eines u.. -Gradienten.

Referenzzustand: VD = 70 m/s, Yn = -3°.
K K
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Im Bereich negatlver uWz-Gradienten (Gegenwlndscherung entsprechend Ab-

schnUt 4.3a) 1st dfe Schwfngungsdauer Tph der Phygofcle k l e fne r als (m

Fall ohne Wlndeinf 1'uB, wa'hrend s1e m1t anwachsenden positlven Gradienten

des Werteberelchs 0 < U w 2
< U w z , a p . (""ckenwindscherung entsprechend Ab-

schnltt 4.3b) sehr schnel1 gegen groBe Werte strebt und vom Piloten dann

nlcht mehr als Schwlngung, sondern in zunehmendem MaBe als nicht ausge-

trimnter Zitstand wahrgenommen wlrd. 1st der Gradient uWz der Riickenwind-

scherung grbBer als der Gradient uWz a_ , so weisen die beiden aperiodi-

schen Wurzeln Werte fur Halbwert- bzw. Doppelwertzeiten auf, die nahezu

dieselbe GrbBenordnung haben und rait anwachsendem uWz sehr kleine Zeiten

ergeben.

Wegen seiner groBen Da'mpfung 1st dabel der aperiodisch stabile Eigenwert

fiir den gesamten Bewegungsablauf unerheblich, da er innerhalb kurzer Zeit

stationa're Zusta'nde liefert.

Demgegeniiber wirkt sich die aperiodisch entdampfte Wurzel unangenehm auf

die Flugeigenschaften des Flugzeugs aus. Verwenden wir ftir die Beurteilung

der Flugeigenschaften wlederum w1e 1m Abschnltt 6.2.1 die zulassigen Mini-

malwerte fur die Doppelwertzeiten einer aperiodisch Instabilen Spiralbewe-

gung [ 104 ](TABELLE 2) und Ubertragen s1e auf unser Problem, so erhalten

wir folgende Grenzwerte:

Doppelwertzeiten

Gradient uWz

LEVEL 1

20 s

0.149 s"1

LEVEL 2

12 s

0.163 s'1

LEVEL 3

4 s

0.303 s"1

TABELLE 3 Grenzwerte fur Riickenwindscherungen zur Erfiillung der

Flugeigenschaftsforderungen entsprechend [104],
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Der Gradient uWz fiihrt demnach 1m zu erwartenden Mauptwertebereich, der

eingangs bis zu Werten von uWz = +0.5 s"1 angegeben war, zu divergierenden

Bewegungen, die vom Plloten nur 1m a'uflersten Notfal 1 und mlt auBergewb'hn-

lichem Aufwand zu beherrschen sind. Zwar sind nach den Ausfiihrungen in

[105] aperiodisch divergente Bewegungen mit Doppelwertzeiten von 2-4 s vom

Piloten zu kontrol Heren. Dies setzt allerdings voraus, daB der Pilot sich

ausschl ieBUch auf die Kontrolle des Flugzustandes konzentriert.

Im Landeanf lug. 1st jedoch die P11otenbelastung aufgrund der zahlrelchen

erforderlichen Aktivitaten von vornherein hoch. Zitat aus [105]:

"Es 1st daher vollkomtnen zu verstehen, daO Piloten ein Flugzeug
mit einer starken (Spiral-) Divergenz als vortreffllch flieg-'
bar, jedoch vollig unannehmbar bezeichnen."

Zur Beurteilung der Flugeigenschaften beim Auftreten negatlver uWz-Gradien-

ten sind 1n B1LD 52 die Kriterien entsprechend [104] eingetragen, vgl. Ab-

schnitt 6.2.1. Es ergeben sich die Grenzwerte:

Gradient uWz

LEVEL 1

-0.1 s"1

LEVEL 2

-0.45 s"1

LEVEL 3

-1.2 s'1

TABELLE 4 Grenzwerte fiir Gegenwindscherungen zur Erfiillung der

Flugeigenschaftsforderungen entsprechend [104].

Gegenwindscherungen sind nach diesen Kriterien selbst bei groBen negatlven

Werten von uWz ertraglich. Zudem fu'hrt eine Gegenwindscherung zu einer Ver-

grb'Berung der Anstrbmgeschwindigkeit und 1n der Folge zu einem OberschieBen

des urspriinglichen Gleitpfades. Bei zu groBen Abweichungen von der vorgese-

henen Flugbahn la'Dt sich ohne weiteres ein Durchstartmanover durchfiihren.
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Aus digitalen Siroulatlonsrechnungen unter Verwendung der nichtlinearen

Differentlalgleichungen der Flugzeug-la'ngsbewegung lassen sich die Zeitver-

la'ufe z.B. fiir die Geschwindlgkelten und Winkel bestimmen. Fiir zeitlich

unbcgrcnzt wtrkcnde, hb'Menabhanglge Gegenwindscherungen lu w z <0) laBt sich

im Berelch dynamisch stabller Phygoidschwingungen die Aussage gewlnnen, daB

sich der durch V und Ya charakterisierte aerodynamische Referenzzustand,

iiber la'ngere Zeitra'ume betrachtet, nach anfa'ngllcher Storung nahezu richtig

wieder einstellt:

bzw.

V, Ya « const. = V, Ya

V, Ya - 0 fur t * » (Langzeitverhalten). (157)

Beriicksichtigen wir diesen Zusammenhang in Gl.(62), so erhalten wir die

Na'herungsbeziehung fiir das Langzelt-Bewegungsverhalten:

uKk(t) uWg COS Y L9 '
(158)

Ersetzen wir in dieser Gleichung die Hbhenanderung Z. nicht entsprechend
G1.(67), sondern mit Hilfe der ebenfalls gultigen Beziehung (vgl.BILO 29):

-uKk sin -V sin va - wWg , (159)

so ergibt sfcn mft wy- •> 0 aus Gl.(158) die wahrend der Bewegung wirkende,

nahezu konstante Bahnbeschleunigung

uKk(t) -uWz V sin const. (160)

Damit la'Bt sjch die Bewegung mit guter Genauigkeit als gleichma'Big
beschleunigter Vorgang beschreiben mit dem Bahngeschwindigkeitsverlauf

uKk(t) "Kk.R - "Hz = V(t) . (161)

Fur den zeitlichen Verlauf des Bahnwinkels la'Bt sich aus Gl.(159) unter

Verwendung von G1.(161) ermitteln:

"Kk.R / v Sln va - "Wz
(162)

Die Bahngeschwindigkeit nimrat entsprechend G1.(161) linear m1t der Zeit ab
und erreicht bei

"Kk.R Sin7a ) (163)

theoretisch don Wert Null. Da jedoch zu diescm Zeftpunkt dor Bahnwinkel
nach 61. (162) eine Unendlichkeitsstelle hat, darf die Na'herungsbeziehung
(160) in diesem Berelch nicht mehr angewendet werden. Die digitale nichtli-
neare Simulationsrechnung zeigt, daO das Flugzeug zum Zeltpunkt tfj ein
Bahngeschwindigkeitsminimum U|(k(tN) | 0 erreicht , wobei der Bahnwinkel Y
seinen Wert urn fast 180° a'ndert, so daO das Flugzeug anschlieOend mit wie-
der zunehmender Bahngeschwindigkeit weiterhin abwa'rts, aber rlickwarts
fliegt (BILO 53). Das Minimum der Bahngeschwindigkeit entsprlcht erwartungs-
gema'B dem Eigensinken, daB sich nach G1.I159) fiir Wy. » 0 berechnen la'Bt.

-180'
0 30 60 90 120 150 180 210 240 270

BUD 53: Zeitlicher Verlauf von Bahnwinkel und Bahngeschwindigkeit 1n

einer hbhenabhangigen Horizontalwlndscherung (Gegenwlndscherung).
Zum Vergleich ist neben dem nichtlinear simulierten Verlauf Y'*)
auch der linearisierte Bahnwinkelverlauf nach Gl.(162) eingetragen.
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Setzen w1r die Naherungen der 61 n.(161,162) 1n die Bezlehungen nacn Gl.<66)

und (67) ein, so erhalton wir einen Ausdruck fur die Bahri des Flugzeugs in

der x-z-Ebene, Indem wir uber der Zeit Integrieren und die unabhangige

Variable t eliminieren. Es ergibt sich der in BILD 54 eingetragene parabel-

fbrraige Verlauf der Bahnkurve, der deutlich den oben beschriebenen Umkehr-

punkt aufweist. Zum Verglelch 1st in BILD 54 die nichtlinear siraulierte

Flugbahn rait eingetragen. Die Bahnkurve gehorcht einer Gleichung der Form:

I
X(H) Xo V sin Y.

(164)

wobei h = H(t) - H0 bedeutet, und H0 und X0 die Anfangskoordinaten des

Flugzeugs beim Beginn der Seherung (t = 0) darstellen.

Him]

( 2200

2000

1800

1600

UOO

-40

uwz=-0.25s-1| — nichtlineare
Simulation

— analytische
Naherung

-30

Xlkm]

BILD 54: Verlauf der Flugbahn eines ungesteuerten Flugzeugs nach Einsetzen

einer fortlaufend wlrkenden hbhenabhangigen Seherung des Horizon-

talwindes.
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Obwohl in der Natur hohenabhangige Scherungen des Hor izon ta1windes nit

konstanten Gradienten nicht iiber derart groOe Hbhenbereiche wirken, wic

sic von Flugzeugen z. B. in eincm typischen Landeanflug innerhalb der

nach Gl. (163) zu berechnenden Zeiten durchf logen werden (GrbOenordnung:

tN = 200 s •* AH * 700 m), haben die obigen Ausfuhrungen doch mehr als akade-

mische Aussagekraft.

Zum einen zeigen sie, daB beim Auf t reten von uW z-Gradienten nicht wie im

Fall der wegabhangigen Horizontalwindscherung cine aperiodische Wegwurzel

entsteht, die der Phygoidbewegung iiberlagert 1st. Vielmehr folgt die Bahn-

geschwindigkeit bereits nach kurzer Einschwingzeit direkt proportional der

Anderung der Windgeschwindigkeit unter gleichzeitigem Auftreten der Phy-

goidschwingung, wobei die Frequenz der langsamen Bahnschwingung vom Para-

meter Uyz abhangig ist.

Zum anderen gel ten gerade wegen des kurzf r is t ig erreichten, gle ichma'Oig

beschleunigten Zustandes die Gin. (158-164) auch fur Betrachtungen, die

Zeitraume t « t^ umfassen.

Da der aerodynamische Zustand nahezu konstant bleibt, 1st auch die stati-

sche Geschwindigkei tsstabi l i tat, die haiiptsachl Ich vom D e r i v a t i v Xv

(Gl.(126)) bestimmt wlrd, fast unvera'ndert vorhanden.

Wegen der Instabilitat der Bewegung sind diese Beziehungen jedoch nicht auf

die Vorgange bei Windgradlenten uWz >uWz grenz zu iibertragen. Wie BILO 55

zelgt, bleibt bei einer Riickenwindscherung die Bahngeschwindigkeit VK fiir

etwa 3-5 Sekunden fast konstant. Die Windanderung wirkt sich dementspre-

chend ohne Verzug auf den Verlauf der Fluggeschwlndigkeit V aus, wobei sich

fiir das kurzfristlge Antwortverhal ten mit Gl. (51) naherungswelse setzen

laBt:

(51): * V ( t )

Wie bereits im Abschnitt 4.3b beschrieben wurde, fiihrt e1n Gradient uWz> 0

im Landeanflug ( y < 0) zu einer Abnahme der Anstro'mgeschwindlgkeit. Infol-
gedessen nehmen der Auftrieb und in geringem MaOe auch der Widerstand ab,

und der Bahnwinkel y wird steiler. Bel statisch stabilen Flugzeugen bewirkt

die Anstellwinkelstabilitat gleichzeitig eine VergrbOerung des Anstellwin-
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B1LD 55: Zeitlicher Verlauf des Bahnwinkels, der Bahngeschwindigkeit,

der Fluggeschwindigkeit und der Windgeschwindigkeit bei

einer hb'henabhangigen Horizontalwindscherung (Rlickenwind-

scherung).
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kels. Da die flugzeugbezogene Windanderung nach Gl.(75) dem Bahnwinkel pro-
port ional 1st, verstarkt sich der Wi ndscheref fekt auf das Flugzeug 1m

Verlauf der Bewegung immer mehr.

Dies kann einerseits ein Abslnken der Fluggeschwindigkeit unter die Stro-
mungsabr iOgeschwindigkei t zur Folge haben, wenn die Windscherung eine

GrbBenordnung von 30 % V s t a l l und mehr erreicht. Dabei durchlauf t die
Fmiktion des Auftriebsbeiwertes CA in Abhangigkeit vom Anstel Iwlnkel n cin

Maximum (CA max) und nimmt bei wei terer VergrbBerung des Anstel Iwinkcl s
wieder ab. Es 1st nicht zu erwarten, da3 diese nichtl inearen V e r l a u f e In

geschlossener analytischer Form fur grbflere Zeitraume darstellbar sind . In
der verwendeten nichtl inearen digital en Simulation sind diese Effekte nicht

enthalten.

Andererseits wird infolge der steiler werdenden Bahn und der VerSnderung

des aerodynarofschen Kra'ftehaushal tes auch die Bahngeschwindigkeit vera'n-

dert, so daB sich ein instationarer Vorgang entsprechend dem Belspiel c 1m
Abschnitt 3.2 elnstellt, der charakterisiert wird durch die Bezlehung:

V{t) + V y l t ) mit ), V ( t ) , Vy l t ) k 0 .

Trotz des instabilen dynamischen Verhaltens der Flugzustandsparameter kann,

zumindest fur die flugbetrlebl ich wichtigen leitraume von etwa 15-20 Sokun-
den nach Einsetzen der Ruckenwindscherung, eine naherungsweise Beschreibung

des Bahnverlaufes angegeben werden, wenn man die folgenden Uberlegungen zu-

grundelegt:

Entsprechend BILD 55 kann fur die zeitliche Anderung der Fluggeschwindig-

keit V fur ca. 15-20 Sekunden mit guter Naherung gesetzt werden:

V = const. = -uw>R = uwz uKk>(? s in Y R = uWz VR sin Y a > R . (165)

Damit erhalten wir fiir den zeitllchen Verlauf der Fluggeschwindigkeit:

V ( t ) = VR (1 + uwz sin Y a > R t) .

Eine Beschreibung der Zeitverlaufe der Flugzustandsgrb'Oen uKk(t) und Y (t)
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gellngt uns, indera wir uns die oben gewonnenen Erkenntnisse zunutze machen,

(taO die Eigenbewcgung dcs Flugzeugs durch zwei aper iodische Eigenwerte
charakterisiert wird. Wir lasscn don stalnlcn Eigcnwcrt sz < 0 auflor aclit

und sotzcn mit dcm vcrbleibendon Wcrt si >0 fur den Bahnverlauf die Bezie-

hung an:

Y ( t )
s, t (167)

Berticksichtigen wir weiterhin, daB, wie schon im Abschnitt 6.2.1 beim

Gradienten uWx beobachtet, in der nichtlinearen Antwort gegenuber dem durch

G1.U67) beschriebenen Verhalten ein zusatzlicher Schleppfehler auftritt,

den wir durch die Totzeit Tt charakterisieren konnen, so erhalten wir fur

den zeitlichen Verlauf des Bahnwinkels in guter Naherung:

Y (t) = YR e $1 " * . (168)

Fur die zeitliche A'nderung des Windes gilt nach Gl.(75) mit uWx = 0 exakt:

Uy^t) = -uWz uKk(t) sin Y(t) . (169)

Nach G1.I160) kbnnen wir mit uUa = 0 dafur auch schreiben:

u w ( t ) -uMz V ( t ) sin Y a ( t ) . (170)

Setzen w1r die Gin. (165,170) unter BerUcksichtigung von SI. (166) in G1.(45)

ein, so erhalten wir als Ausdruck fUr die Bahnbeschleunigung als Funktion

der Zeit:

uKk(t) • uW2 VR sin Y a > R [ 1 - sin Y a ( t ) (uWz t + I/sin Y a > R ) 1 • ("U

Den noch unbekannten Ausdruck sin Y a ( t ) kbnnen wir mit ejuter Naherung durch

s i n Y ( t ) ersetzen, wobei wir Gl. (168) verwenden:
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In BUD 56 sind die Ergebnisse aus efner nichtlinearen Simulation den

Verlaufen nach den Gin. (168,172) gegeniibergestellt, wobei eine Riickenwind-

scherung mil u^z = +0.25 s"1 vorgegeben wurde. Dieser Wert stellt nach den

bisherigen Erfahrungen berelts einen recht hohen Schergradienten dar, der

1n der Natur jedoch durchaus auftreten kann. Fiir die charakteristischen

Systempararaeter wurden die Werte s = +0.136 s"1 und Tt = 1.8 s eingesetzt,

die aus Stabi'litatsrechnungen unter Verwendung des vollstandigen Differen-

tial glelchungssystems (einschlleOUch Nickmomentengleichung) bzw. aus

nichtlinearen Slmulationsrechnungen gewonnen wurden. Diese Zahlenwerte sind

naturgema'O vom betrachteten Flugzeugtyp abhanglg und miissen ira Einzelfall

bestlmmt werden.

Die Uberelnstimmung zwlschen den jewelligen Kurven in einem Zeitberelch von

etwa 15-20 Sekunden nach Einsetzen der Windanderung 1st fiJr die vorllegende

Aufgabenstellung, die Erstellung eines technischen Mode'lls fiir das Flug-

zeugverhalten 1n Windscherungen, vbllig ausrelchend. Das zeigt auch die mit

Hilfe elner numerlschen Integration der Gin. (66,67) gewo-inene Bahnkurve In

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

welchungen gegeniiber dem tatsachUchen Bahnverlauf, die sich infolge der

Verwendung der Na'herungsbezlehungen elnstellen, sind vertretbar.

Nach etwa 20 Sekunden werden diese Abwelchungen allerdings zu groS, um noch

sinnvolle Aussagen zu gewa'hrlelsten. Nach Ablauf dieser Zeltspanne sind die

Anderungen der Flugzustandsparameter gegentiber den Referenzwerten des Aus-

gangsflugzustandes berelts so gravierend, daB eine Beschreibung des Systems

m1t Hllfe Unearlslerter Ansa'tze nicht mehr zulassig 1st. Eine analytische

Erfassung des dynamlsche Verhaltens 1st in dlesem Zeltbereich nicht mehr

mb'gllch. Weltere Aussagen lassen sich Jedoch aus digltalen Simulationsrech-

nungen gewlnnen, wobei die bereits oben erwahnten Nlchtlinearltaten der

Flugzeugaerodynamlk beachtet werden imissen. Auch die 1m Abschnitt 3.3 er-

wa'hnten Instatlona'ren Elnflusse diirften in dlesem Fall raehr Bedeutung er-

langen. Da die aerodynamlsche Zustandsparameter 1hre Werte In starkem MaBe

a'ndern, 1st welterMn m1t elner nachhaltigen und grundlegenden Veranderung

der dynamischen Systemelgenschaften zu rechnen.

Weltergehende Uberlegungen zu diesem Thema seien elner gezielten Einzel-

untersuchung vorbehalten.

-1

Gleitpfad

nichtlineare Simulation \
analyfische Ndherung

\

-39 -38 -37 -36

B1LD 51'- Verlauf der Flugbahn eines ungesteuerten Flugzeugs nach

Einsetzen einer hbhenabhangigen Scherung des Horizontal-
windes (u).
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6.3

6.3.1 EinfiuG_des_Gradfenten_wWx .

Mit dem Gradienten Wyx = 3«w / 3x wird die Anderung der Vertikalwindkompo-

nente la'ngs des Flugweges erfaOt. Gradienten dleser Art entstehen, wenn

z.B. Luftmassen eln Gebirge iiberstrbraen und die Stromlinien dabei aus der

Horizontalen In die Vertikale umgelenkt und g le ichzei t ig verengt werden

(BILD 8). Auch beim E in f l iegen in Gehiete stationaren Aufwindes (Thermik)

konnen wi^-Gradienten beobachtet werden, allerdings sehr hoher GrfiBenord-

nung und nur sehr kurzzeitig. Von diesen fast sprungfbrmigen 'Vertikalwind-

anderungen sol 1 Mer abgesehen werden.

Statlstische Unterlagen iiber Vertikalwind-Geschwindigkeltsvertpilunaen ste-

hen nur In geringem Urofang zur Verfiigung. A l l oeme in la 'Ot sich sagen, daB

die Schergradlenten des Ver t ika l wlndes klelner sind als diejenigen des

Horizontalwlndes. Der Gradient wyx 1st 1m unteren Bereich der planetari-

schen GrPnzschicht stark von der Hone iihpr dem Erdhorien abhangig, wip auch

der Verlauf der gemittelten Haximalwerte ahsoluter Windscherungen in Gewtt-

ter-Boenfronten In BILD 25 zeigt. Als Variationsbereich wird gewahlt:

-0.1 < +0,1 s"1 .

Uber grb'Bere Distanzen durften In der Natur reallstischerwelse Gradienten
1m Bereich

-0.05 <

zu erwarten seln (vol. BILD 25).

wWx < +0.05 s'1

Wird der Windgradient 1m angegebenen Bereich varliert, «.o erhalten wir die
in BILD 58 dargestellten Verschlebungen der Phygoidwurzelorte; eine zusatz-
Hche Wegwurzp.l tritt nlcht auf. WegabhSngige Scherungen des Vertikalwindes
haben in erster Linle Auswirkungen auf die Frequenz der Phyooide. Veroii-
chen zu den EinflUssen von Horizontalwindscherungen sind die Anderunpen
jedoch ocring. Der Verlauf der Wurze.lorte 1n der GAUSSschen Zahienebene ist
m1t don Verschiehungen zu verglplchen, die hel Variation des Gradienten tiyz
entstehen (8ILO <J9).
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B1LD 5.8I Verlauf der Wurzelorte der Phygoide 1n AbhSngigkelt vom

Gradienten wWx einer wegabhangfgen Scherung des Vertikalwindes.

Die Na'herungsbezlehung ftir die Flugzeugbewegung 1n der Langsebene lautet
unter Vernachlassigung der Anstellwinkelschwingung:

- s (Xy + ^) + (XyZy - VR) - 0 . (173)

Daraus ergeben sich die charakteristischen Werte fur die Phygoide:

S! ,2 = «„ ± Y/«|| - alR + WM)( (Xy Y R + X^ / VR) , (174)

z
)0 R VR) . (175)
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Wip 1m Foil oinor iiy7-Schr>runf) 1 ar.son sich our. dior.nn Redingun^en wipdcnim

Gradl en tenwer te best immen, die die Grenzhedingnng "op(, - ° ( A u f t r e t c n

aperiodischer reel ler Wurzcln) und den Gradienten fiir das Auft.reten einrs

aper lod isch instabi len Po les (s, > 0) fest legen. Die sich rtahei fiir das

verwendete Beispiel f 1 ugzeug ergebenden Zahl enwerte

"Wx.ap. • -°'206 s"'

"Wx.grenz = -°'273 s"1

(Aufwindscherung)

liegen jedoch auQerha lb des Wertebereichs, der in rier Atmosphere Uber
grb'Oere Strecken zu beobachten 1st. Ebenso 1st elne dynamisch ins tab i le

Phygolde, die hei Abwindscherungen mit Gradlenten wy x > +0.45 s~'entstehen

kann, in der Praxis nlcht zu erwarten.

Wle fm Anhang A3 beschrfeben wird, unterscheidet sich das dynamlsche Ant-
wortverhalten elnes Flugzeugs auf eine Sctierung des Vertlkalwindes erheb-

lich von den Vorga'ngen bei einer Horizontalwindscherung. Da die Flug-

geschwlndlgkeit V durch die Vertikalwlndkomponente kaum zu beeinfluOen 1st,

wird die Phygoidbewegung bei wW x-Scherungen nur geringfiigig angeregt
(BILD A3.1 1m Anhang A3). Der Bewegungsabl auf wird charakterisiert durch

die Beziehungen:

V, Ya, 9, (176)

Verwenden wir diese Erkenntnisse in 61.(63), so verbleibt zur Beschreibung

des Uangzeitverhaltens der einfache Ausdruck:

cos uKk -wwx cos Y (177)

Der Bahnwlnkel verSndert sich damlt proportional zura Vertlkalwindgradienten

wWx und linear mit der Zeit, wie die Integration von G1.U77) zeigt:

(t) wWx * 'wWx = const.) , (178)

bzw., wenn wir statt der Gradientenschreibweise die A'nderung des Windwin-

kels °y einsetzen:

(t) * au t . (179)
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Der Bshnwinkol wird demnach unmittplbar von der Andcrun^ drs Vcr t ik^ lwinds

bccinfluBt, und das Flugzeug p<iOt sic'i n,ilipzii vuivb'gorungsfrei den vcr t ika-
len Bewogungen der umnebenden Luftmasse an. Anhand dieser Gleichungen wird

deutlich, warum ein Flugzeug sofort auf eine wepabhannige Scherung des Ver-

tikalwindes reagiert, und warum nach Ver lassen des Scherbereichs (wWx = 0)

SRhr kurzfr ist ig wieder ein stationarer Bahnwinkel v^entsprechend G1.(73)
eingenommen wird.

Setzen wir u^lt) = UKI, R = const, und Gl . (178) in die Gin. (66 ,67) ein und
integrieren uber der Zeit, so erhalten wir die in BILD 59 wiederpegebene
angena'herte Bahnkurve. Zum Vergleich 1st wiederum die Bahnkurve eingetragen,

die sich mit Hilfe einer nichtl Inearen dlgitalen Simulation ermitteln la'Bt.

nichtlineare
Simulation
analytische
Ndherung

BILO 59: Verlauf der Flugbahn eines ungesteuerten Flugzeugs nach Einsetzen

einer wegabhangigen Scherung des Vertikalwindes (Gradient
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Wir erhalten als Na'herungsbezfehunqen:

H(t) = H0 + u K k i R Y R t - u K k i R w M x t z , (180)

X(t ) = X0 + u K k _ R t , ' (181)

wobei H0 t/nd XQ die jewelligpn Referenzwerte zum ZeitpunVt des Elnsetzens
der wegabha'nglgen Wlndscherung sind. Nach Elimlnieren der Zeit t gewlnnen

wlr flir die Bahnkurve in der x-z-Ebene die Beziehung:

H(X) wWx (182)

mlt x = X ( t ) - XQ. Die ersten belden Sumroanden der Gleichung ergeben slch

aus den Referenzbedlngungen, wa'hrend der dri'tte Summand die Hohenanderung
beschrelbt, die aufgrund der sta'ndlg zunehmenden Vertikalwindkomponente

entsteht. Die Parabelform der durch 61.(182) charakterisierten Bahn 1st In

B1LD 59 gut zu erkennen. Unterschiedlich zu den Ergebnls.sen bel elnem Uyz-

Gradlenten, der wle Wyx ebenfalls eln Element der NebemHagonale des Gra-
dlenten des Wlndvektors 1st, b'ffnet slch die Parabel bei elnero wWx-Grad1en-

ten zur negatlven (wWx > 0) bzw. posltlven H-Achse (w^ x<0) hin.

Wegen der gerlngen Anderungen der Phygoldwurzeln slnd die Flugelgenschaften
kaum vera'ndert, so daO Pl loten I romanuel len Plug auf dlese We lse kelne

wegabhanglgen Ver t lka lwlndscherungen erkennen kbnnen. Die entsprechend
Gl.(178) bzw. (179) slch aufbauenden Abweichungen des Bahnwinke ls slnd

jedoch Innerhalb kurzer Ze1t als Gleitpfadabweichungen festzustellen (Bel-

spiel: bel elnero Gradlentenwert von wWx « 0.001 s'^ntsteht 1n 10 Sekunden
e1n Fehler des Bahnwinkels von &Y = -0.6°). Da In heutlgen Verkehrsflugzeu-

gen geelgnete Instrumente zur Uberwachung des Bahnwinkels zur Verfugung

stehen, urn einen Instrumentenlandeanflug durchfiihren zu konnen, 1st eine
a'hnllche Gefahrdung der Flugslcherhelt w1e bel den in Abschnitt 6.2.1 bzw.

6.2.2 untersuchten Gradlenten des Hor1zontalw1ndes nach alien Dafiirhalten

nlcht gegeben. Led1gl1ch 1m letzten Tell des Landeanf1uges, der in der

Regel m1t auOerer Slchtreferenz durchgefiihrt werden muB (wobei ein Pilot
den VorschHften entsprechend welterhin die Instrumentenanzeigen beobachten

sol i ) , blelben Abweichungen des Bahnwinkels mbgllcheirwelse unerkannt. Da

jedoch aus strbmungsmechanlschen Griinden der Vertlkalwlnd bis zum Erdboden

bis auf Null abnehmen muO, la'Bt slch auf eine mit zunehmender Bodenann^hp-
rung standlg gerlnger werdende Gefahrdung infolge eine:; wepabhanglpen Ver-

tikalwindes schlieBen. Unter den bisher bekannt gewordenen Flugzeugunfal len
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1st kein Fall nachgewiesen, der auf eine entsprechende Vertikalwindeinwir-
kung zuruckzufuhren ist.

Stromungsvorgange, die durch wW x -Gradienten zu beschreiben slnd, konnen
nach diesen Uberlegungen allgemein dann als unkrltlsch angesehen werden,
wenn die zuzuordnenden Vertikalwindkomponenten klein blelben, se1 es, well

die Gradienten selbst klein sind, oder well nur kurze Verwei1zeiten Inner-

ha lb der Scherbereiche gegeben sind. Anderersefts zelgen Unfglle 1n sog.
Clear-Air Turbulences (CAT) [311, daB beim Auftreten sehr hoher ww -Werte.

bel denen an den Strbmungsgrenzen gleichzeitlg sehr groBe wWx-Grad1enten
entstehen, die Grenzen der Strukturfestigkeit von Flugzeugen rasch uher-

schritten werden konnen. Fatalerweise sind In diesen Fallen die Fragen nach
dem dynamischen Verhalten von Flugzeugen in Windscherungen dann nicht mehr
von Bedeutung ...
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6.3.2 E 1 n f l u G d e s

Die Anderung des Ve r t i ka lw indes mit der Hohe wird durch den Gradienten
wWz = 3v*W / 3Z beschrlehen. Vertikalvdndstrbmungen, die durch diesen Gra-
dienten charakter is ier t werden, sind z.B. die ira Abschnit t 2.4 genannten
Staupunktstrbmungen (Gewitterabwlnde), aber auch die bei Seoel fl ieqern sehr
beliebte Thermllt, die iiber weite Flachen ein System von auf- unrt ahsteigen-
den Luftmassen hildet. Beim letztgenannten hanrlelt es sich urn von der Son-
neneinstrahlung ahhangige thermlsche KonvektfonsvorgSnge, die sich vom Erd-
boden aus entwickeln und durch Reibungseinfl iisse und die vertikale thermi-

sche Schichtung der Atmosphare nit zunehmonder Hohe an Intensitat abnehmen.

Aus den Beobachtungen von Gewl tterabwinden, die 1n B1LD 26 zahlenma'Oig
dargestellt sind, und den Messungen von Gewitterbbenfronten (BILD 25) ge-
winnen wir den Varlatlonsbereich

+1.0 s"1-1.0

und den Hauptwerteberelch

-0.2

wWz

wWz < +0.2 s"1.

Setzen wir diese Gradlentenwerte in die 1Inearisierten Gleichungen unserer
StabHUa'tsanalyse ein, so erhalten w1r die in BILD 60 dargestell ten Ver-
la'ufe der Wurzelorte der Phygolde. Neben einer Vera'nderung der Phygoidwur-
ze ln entsteht helm Auftreten hbhenabhangiger Vertikalwindscherungen eine
reelle Hbhenwurzel, die 1n BILD 61 aufgetragen 1st. Es sind wiederum die
Ergebnlsse der vol Istandigen Stabil Itatsanalyse und der Naherunqslbsungen
unter Vernachlassigung der Momentengleichung angegeben.

Elnblick In die flugphysikallschen Zusammenhange gewinnen wir wie in den
vorangegangenen Betrachtungen durch die Einfuhrung von Naherungsbeziehungen
fur die auftretenden Elgenwerte. BILD 61 zelgt, daB ira Bereich kleiner w^z-

Gradienten (-0.05 < wWz < +0.05 s"1) mit guter Genaulgkeit der reel le
Eigenwert ss als Funktlon von wWz dargestellt werden kann durch:

S3 = w.,, . (183)
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Sols'1!
0.5

0.25

-0.25

.-0.5

o;s

.(189)

1.0

vollst.Lbsung

— Ndherung

BILO 61: Abha'nglgkelt der reellen Hbhenwurzel vom Gradienten

einer hbhenabha'nglgen Scherung des Vertikalwindes.

Unter BerUckslchtlgung dieser Bezlehung erhalten wlr aus dem

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

glelchung fiir die Phygoidwurzeln 1m angegebenen wWz-Wert*bereich:

s' + s < -X y - + (XvZy - ZVXY , z < « H Z - x v + V =° (184)

fiir -0.05 < wWz < +0.05 s"'.

Als charakterlstlsche Werte fUr die Phygoldwurzeln erhalten wlr daraus:

die Abklingkonstante 5ph . = «R
 + n ^ w '

die Kreisfreguenz
dor ungedampften ,
Schwlngung

"Wz

. >
lwwz " V V '

(186)
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Eine hbhenabhangige Vertlkalwindscherung hat Auswf rkungen sowohl auf die

Abk 1 ingkonstante als auch auf die Frequenz der langsamen Bahnschwinguna,

wobei der Elnf luB auf die Dampfung der Phygoide schwerer wiegt. BILD 60

zelgt, daG 1m Bereich kleiner wWz-Grad1enten elne Entdampfung der Phypold-

schwingung zu beobachten 1st. Aus G1.(185) ergibt slch als Grenzwert fiir

das Erreichen der absoluten Stabllitatsgrenze:

"Wz.grenz = XV + Z
Y = -2 «R <«Ph " 0) • (187)

Hier 1st eine Analogic zu den Zusammenha'ngen beim Auftreten elnes iiyx-
Gradienten festzustel len, der ebenfalls ein Element der Hauptdlagonale des
Gradienten des Windvektors 1st (vgl. 61. (139)). Wir erhalten fur das Bei-
spielflugzeug den Zahlenwert:

"Wz.grenz -0.04 s"1 (Aufwindscherung) . (188)

Dieser Wert liegt sowohl im Hauptwerteberelch der 1n der Natur mogllcher-

we ise zu erwartenden wW z -Grad1enten al s auch in dem Bereich, fiir den die

Naherungsbeziehung (183) Gultigkelt hat, so daB die in den Gin. (183-187)

vorgefiihrte Herleitung gerechtfertigt 1st.

Fiir Gradientenwerte |wyz l >0.05 s"1 la'Bt sich besser annahern:

s3 • 0.5 wwz fur -0.6 < wwz < +0.6 s"1, (189)

wahrend der Verlauf im gesamten Bereich z.B.. durch die erapirlsch gewonnene

Beziehung

S3 = 0.5 arc tan (wWz) [rad] (190)

beschrieben werden kann. Ein physikal ischer Zusammenhang zur Begriindung der

Gin.(189,190) kann jedoch nlcht angegeben werden.

Infolge der unterschiedl ichen Naherungen fiir die aperiodfsche Hb'henwurzel

1st zu erwarten, daB die Naherungsgleichungen fiir die Phygoide mit hetrags-

ma'Big anwachsenden wyz-Werten immer grb'Bere Ahwelchungen von den tatsach-

1ichen Eigenwerten aufweisen.
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Das dynamische Ant-ortverhaHen des Flugzeugs auf eine wWz-Scherung laOt

sich ahnlich wie 1m vorignn Abschnitt charakterisieron lurch die Zusa-cn-

ha'nge:

(176): uKk, V, Ya, e, « = 0 .

Setzen wir diese Beziehungen In 61.(63) eln, so erhalten wir:

-uKk
ww g c o s y -wwz UK|C si nY C O S Y (191)

Wir setzen wiederum das Auftreten klelner Wlnkel voraus und gewlnnen die

Differentlalgleichung der aperiodiechen

0 .

Die zugehBHge Lbsung lautet:

Y( t )

(192)

(193)

Wegen des gerlngen dnfluOcs der VertikaMndkomponente auf die Bahnge-

schwlndigkeit kBnner, wir wiederum U|Ck(t) • uKk>R - const, setzen. D.n.it

entspricht der zeitllche Verlauf des Rugweges der 61. (181):

(181) : X ( t ) = uKk>R t

wahrend wir «rit Hilfe von G! . (193) fur den Hohenverlauf die Beziehung

ernitteln:

Hit)
,
(e

. .
- 1) - M 9 4 )(19<1)

Hierin bedeutet *H. die fiir t*- ^ berechnende Hohenanderung («Wz < 0):

* "Kk.R
(195)

Native «u -Gradienten (Aufwindscherung entsprechend Anhang A3) liefern

st!bne niurzeln, d.n. der Bahn.inke! (Gl.,193), strebt gegen den «ert
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Htm]

1
2^001

2200-

2000

1800--

1600-

wW7=-0.0225s-1

1 nichtlineare
Simulation
analytische
Ndherung

Gleitpfad

-40 -36 -32 -28 -24.

X[km]

BUD 62: Verlauf der Flugbahn eines ungesteuerten Flugzeugs nach Ein-

setzen einer hbhenabhangfgen Scherung des Vertikalwindes (WMZ

Null, so daB schlieBlich keine Hbhenanderung H und somit keine Auswirkung

der hb'henabhangigen Vert ikalwindscherung mehr vorhanden 1st IBRD 62).

Oiese Bewegung findet solange statt, bis die Aufwindkomponente dem polaren

Eigensinken entspricht. Aus dieser Bedingung laBt sich die maximale Hbhen-

anderung entsprechend Gl.(195) berechnen.

Posit ive Gradienten (Abwindscherung nach Anhang A3) rufen aperiodfsch in-

stabile Hbhenwurzeln hervor. In diesem Fall wird ein vorhandener Anfangs-

wert des Bahnwinkels betragsma'Oig standig vergrbBert. so daB die Bahn iitmer

steiler wird und damit die Wirkung der Windscherung imtner welter zunimmt.

Theoret isch kann dabei der Bahnwinkel ±90° erreicht werden. In der Natur

treten jedoch derart extreme Vertikalwinrfscherungen nicht auf. Zurtem ware

die anfanas getroffene Annahme kleiner Bahnwinkel dann nicht mehr giiltig.
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Wie BILO 62 veranschaul Icht, 1st wegen der guten (Jberelnstimmung zwischen

der nlchtHnear berechneten und der analytisch mit Hi'lfe der Naherungsbe-

ziehungen (181,194) ermittelten Flugbahn kaum eln Unterschfed zu erkennen.

Die stat lonare Hohena'nderung aH nach G1.(195) 1st im Blld angegeben. In

BUD 63 slnd die Halbwert- bzw. Doppelwertzelten der aperlodlschen Hb'henbe-

wegung als Funktlon des Gradlenten w^z wiedergegehen. ZusatzHch elngstra-

gen slnd die FlugelgenschaftskH terlen fiir Sp i ra l s tab l l f t a t nach [104].

Setzen w1r die Anwendbarkelt dleser Krlterlen auf die Flugelgenschaften

e|1nes Flugzeugs In einer hbhenabhSnglgen Vertlkalwlndscherung voraus, so

kbnnen w1r TADELLE 5 entnehmen, daO die Pilotenbelastung In Abwindscherun-

gen Infolge der aperlodlschen Hbhenbewegung stark anwa'chst, und da6 hel

groOen posltlven Werten von w^z nur noch als ausrelchend bewertete Flugei-

genschaften entsprechend LEVEL 3 m1t auBergewohnl1ch hohen Anforderungen an

den Plloten vorhanden slnd.

Es se1 allerdlngs vermerkt, daO die genannten Werte fur wMz, die elne star-

ke Zunahme des Abwlndes mit abnehmender Hohe bedeuten, 1n Bodennahe natur-

gema'O nlcht mehr vorhanden slnd. 01e mBgHche Gefahrdung der Flugs1cherhe1t

Infolge einer aperiodlsch dlvergenten Hbhenbewegung 1m Landeanflug wird

dadurch mit zunehraender Anna'herung an den Erdboden geringer. Oa es zudero

unslcher 1st, 1nw1ewe1t die verwendeten Spiral stabllItatskrlterlen auf un-

ser Problem Ubertragbar slnd, 1st elne weltergehende Simulatorstudle unter

Elnbezlehung des Menschen 1n den Regelkrels empfehlenswert.

Gradient w^z

LEVEL 1

+0.03 s"'

LEVEL 2

+0.05 s'1

LEVEL 3

+0.30 s"1

TABELLE 5 Grenzwerte fiir Abwlndscherungen zur Erfiillung der Flugeigen-

schaftsforderungen entsprechend [104].

Es wird vorausgesetzt, daB die Kriterien fur Splralstablllta't
auf die vorllegenden Stablllta'tsfragen Ubertragbar slnd.

25 4- Its)

-1.0

BILD 63: Halbwertzeiten und Ooppelwertzeiten der aperiodischen
Hbhenwurzel als Funktion eines hbhenabha'ngigen Vertikal-
windes (wWz).

Die eingetragenen Flugeigenschaftsforderungen entsprechen
den Kriterien fur Spiralstabilitat nach [104).
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6.4 entsgrechend demJJtromlinienmodell
aus Abschnitt

Wie In den Abschnltten 6.2 und 6.3 heschHeben wurde, stellt eine Scheming

des Horizontalwindes Oder des Vert1kalw1ndes alleln bereits eine erhebliche

Gefahr fiir die Sicherhelt des Flugbetrlebs dar. In eineni Gewi t te r 'down-

burst' trifft .fedocn beirtes zusammen, so daO stch eine noch gefahrlichere

Situation ergeben kann. Nach den Angaben 1n TABELLE 1 sind eine Reihe von

Unfal len und Zwischenfallen auf derartige kombinierte Windscherungen zu-

riickzufiihren.

Zur ana ly t i schen Darste'Munci eines 'downburst* verwenden wir das in Ab-

schnltt 2.4 entwickelte Model 1 elner Staupunktstrbmung. Das mathematische

Model 1 1st bis zu unendlichen Entfernungen vom Staupunkt piiltig, wShrend in

der Natur das Abwindgebiet und der Berefch, der durch dfe horizontal aus-

flieBenden Luftmassen gekennzeichnet ist, lokal begrenzt sind. Beim Durch-

queren der Strb'mungsgrenzen (Bbenfront am Boden, Grenze zwischen umgebender

Warroluft und Kal tluftschlot in grbBerer Hb'he) kouimt es zu Obergangsvorgan-

gen, die hler nlcht untersucht rferden sol Hen.

Die Anderungen der Windkomponenten innerhalb der Striimungsgrenzen der Stau-

punktstrb'roung lassen slch w1e folgt beschrelben [106]:

Be1m Erreichen des a'ufleren Randes des horizontales Ausflusses eines
DOWNBURST nimmt der Gegenwind in der Boenfront schlagartig zu, um d*-
nach linear mit dem Flugweg abzufallen. Oberhalb des Staupunktes wlrd
der Horlzontalwind zu Mull. Nach Passieren des Staupunktes ergiht
slch ein linear ansteigender Riickenwind, der sein Maximum an der
Grenze des Ausflusses errelcht.

Die Vertikalwindkomponente (Abwind) nimmt linear mit der Hb'he ah und
wird In Staupunkthb'he, d.h. am Boden, zu Null.

In den im Anhang A2 wiedergegebenen Bildern 1st dieser prinzlpielle Verlauf

der Windkomponenten gut zu erkennen.
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Verwenden wir zur Charakterisierung der Staupunktstromung die empir isch
gewonnene Parameterkombination (vgl. BILD 26):

"Wz (b = -200 s) (196)

wobei nach den Vorzeichenbetrachtungen fri Abschnitt 2.4 nur Werte u,. > 0

in Frage kommen, so kb'nnen wir zu Stabilitatsuntersuchungon wiederum die

Verla'ufe der Wurzelorte als Funktion der Gradlentenkomblnation Uy,,/̂
gewinnen.

Folgende Eigenwerte treten auf:

6.2.1)^i£j_ Ol'e Ptogolde wird sowohl durch den Gradienten uu (Abschnitt
- - • • "Wx '•"" w" ""••"

als auch durch wWz (AbschnHC 6.3.2) beeinf luOt. Pos i t i ve uW)(-Gra-
dienten stabil isieren, negative wW z-Gradienten destahi 11 sieren die

Phygoide, so daO die Kombination belder Gradienten einander entgegen-

wirkt. Der resultierende Verlauf der Wurzelorte der Tangsamen Bahn-

schwingung ist BILP 64 zu entnehmen, die zugehorige Gradientenkombi-
nation ist in TABELLE 6 aufgelistet.

Index

0

I

10

IV •

VI

II

20

III

V

30

"Wx [s"1]

0

0.005

0.010

0.015

0.018

0.020

0.020

0.022

0.030

0.030

«Wz Cs'1]

0

-0.020
-0.020

-0.051

-0.086

-0.035

-0.080

-0.165

-0.180

-0.180

Berne rkung

Phypoide ohne WindeinfluB
New York / B727

Kombination nach G1.J196)
Tucson / B727

Atlanta / B747

New York / L1011

Kombination nach 61. (196)

Philadelphia / DC9

Stapleton / B727

Kombination nach Gl.(196)

TABELLE 6 Kombinationen der Grartienten i/Wx und
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B1LD 64; Verlauf der Wurzelorte der Phygoide be1 elner uyx / wyz -
Windgradientenkomblnation (Gewlttermodell).
Die eingetragenen Kennzlffern sind in TABELLI; 6 erlautert.

Beim Auftreten von wegabhangigen Horizontalwindgradienten iiberiagert
sich der Phygolde die aperiodische Wegwurzel, die nach 61.(128) dem
Gradienten uyx proportional ist. Wegen uWx> 0 ist die aperiodische
Wegwurzel in jedem Fall instahil (divergierende Eahngeschwindigkeit).
BILD 65 gibt cliesen Zusamroenhang wieder.
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Komb.
(-uwz-103)

B I L D 65: Verlauf der aperiodischen Wegwurzel ( uWx) und der aperlodlschen

Hbhenwurzel ( wWz) bei einer Gradlentenkombination entsprechend
dem Gewittermodell nach Abschnitt 2.4.

Die eingetragenen Kennziffern sind in TABELLE 6 erl,autert.

: Hb'henabha'ngige Gradienten ties Vertikalwindes fuhren zu einer zusa'tz-

lichen JipArJodJ.sch_ej_)(e_gj*u_rz_e1, die entsprechend 61 .(180) fiir kleine

Werte von wWz dem Gradienten proportional ist. Da wWz in .iedem Fall

kleiner Null ist, verlauft die aperiodische Hohenbewepung stabil. Der

Verlauf der Hohenwurzel als Funktlon rlcr Gradientenkomhination Uyx /

wyz ist ebenfalls in DILD 65 dargestellt.
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In den Abschnltten 6.2.1 und 6.3.2 wurde eine Stabi 11 te tsana lyse roit je-

wei ls nur einem Gradienten (uWx bzw. wyz) durchgefiihrt. Wird das Strbmungs-
fe ld nunmehr durch elne Kombinatlon dieser beiden Gradienten charakter i -

siert (StaupunktstrBmung), so lassen sich die folgenden Aussagen treffen:

Die Ergebnisse der Stabi 1 ita'tsanalyse unter Verwendung jeweils nur eines

Einzelgradicnten lassen sich additiv zur Gesamtlosung uberlagern. Verwenden

wir die bereits friiher definierten Abkiirzungen S% und a0^ fiir die charaktn-
rj ist lschen Grb'Ben der Phygoide ohne Winde in f luB, ferner & uwx und "ouwx

sowie 5 W W Z und wowwz fiir die Werte bei Berucksicht lgung eines einzelnen

Wlndgradlenten, so gilt fUr die Gesamtlosung der Phygoide:

Abklingkonstante 4pn>ges

Krelsfrequenz der
ungedampften
Schwingung ">0Ph,ges

(197)

""ouwx owwz " oR •

Der Vollsta'ndigkelt halber seien die aperiodischen Losungen wiederholt:

(198)

Uogwurzel

Ho'henwurzel

ss

Besonders bei der letztgenannten Glelchung sind dabei die an anderer Stelle

diskutlerten Bereichselnschra'nkungen zu beachten.

1m BILD 64 sind zusa tz l i ch die Eigenwerte elngetragen, die sich fiir das

Beisplelflugzeug bei Verwendung der Windgrad1entenkomb1nat1on entsprechend

den in TABELI.E 1 aufgel isteten Oaten aus Flugunfal Ten bzw. Zwischenfal len
ergebon. Ohwnhl diese Parameterkombinationen in pinigen Fa l l en orhrblich
von den Bcdingungen nach G1.I196) ahweichen, werden die Wurze lor te der

Phygoide mi t sehr guter Genaulgkeit durch den ana'yt ischen Zusammenhanp

dieser Glelchung wledergegeben. Oaraus la'Gt sich folgern:

Handelt es sich bei elnem beobachteten Strbmungsvorgang urn eine Staupunkt-

strb'mung, so reicht die Kenntnis eines Gradienten, beisplel sweise wyz, aus,

urn sowohl den zwelten charakterlstischen Windgradienten dieser Strbmung als

auch die zu erwartenden Eigenwerte eines vorgegebenen Flugzeugmusters zu

bestimmen.
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Ein Wert fur wWz 1 aOt sich unter Verwendung eines 1 Inearen Ansatzes z.B.
aus einer Einzelmessung des Vertikalwindes ww, in der Hb'he H, gewlnnen:

"Wz &H wWl/-H,. (199)

Hit Hi l fe der Stabl 11 ta tsana lyse werden vor a l lem die Phygoideigcnwerte
sehr genau vorhergesagt, wahrend die aperiodischen Werte der Hb'hen- und der
Wegwurzel hinreichend genau hestimrat werden kb'nncn. Wie wir bei der nach-
folgenden Betrachtung der analytischen Naherungsbeziehungen fes ts te l l en

werden, diirften die bisher beobachteten uy x /wW z -Komb1nat ionen nicht zu
Bewegungsverlaufen fiihren, die den Piloten infolge der zusa'tzl ichen ape-
riodischen Wurzeln besondere Schwlerigkeiten bereiten (vgl. auch BILD 67).

Ganz anders stellt sich die Situation eines Fluges 1n elnem idealisierten

Gewit terabwind jedoch 1n bezug auf die Stabi l l tat der Phygoide dar. Aus

BILD 64 1st zu entnehmen, daB die 1 angsame Bahnschwlngung des Beisplelflug-
zeugs fiir die Halfte der in TABELLE 1 angegebenen Beisplele dynamisch 1n-

stabil verlaufen ware. In den Fallen III (Philadelphia) und V (Stapleton)

entsprechen die charakterist i schen Parameter der Phygoide nicht mehr den
nur noch 1n Notfallen akzeptlerten Worten des LEVELS 3. Eine Wlndgradlen-

tenkombination dieser Grb'Oenordnung 1st daher als auBerordentl Ich gefa'hr-

lich und vom Piloten moglicherweise nicht mehr beherrschhar einzustufen.

Als gravlerend im Hlnblick auf die In den Beispielen III und V verzeichne-
ten schweren Flugzeugabstiirze muO der Umstand angesehen werden, daB sich

die Flugzeuge in beiden Fallen im Steigflug befanden:

Wahrend sich der Unfal 1 III unmittelbar nach der Entscheidung der Piloten

zum Abbruch eines miBgTuckten Landeanfluges und zum anschJieBenden Durch-
start ereignetc, befand sich beim Unfal 1 V das Flugzeug im Startvorgang.

Wie bereits im Abschnitt 6.1.1 verdeutllcht wurde, wird die Phygoide Infol-

ge eines positiven Bahnwinkels zusatzl ich destabi 1 isiert. Gegeniiber den in

BILO 64 fiir den Referenzbahnwinkel YR = -3° ermittelten Werten muS deswegen
dami t gerechnet werden, daB die iibl icherweise helm Start eingehal tenen

Bahnwinkel v o n y = +8-10° eine noch weitergehende Destabi 11 sic rung der
Phygoide zur Folge haben (BILD 66).Im Startvorgang stehen dem Piloten wegen

der bereits mit V o l l a s t laufenden Trlebwerke kelne weiteren Leistungsreser-
ven zum Ausgleich von Windanderungen zur Verfiigung, und weaen der gerlngon
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Im

t OU- ; YR=-3° 0° 3° (i° 9° 12°

uwx = 0.03s-1

wwz =-0.18s-1

-0.02 -0,01 0.01 0.02 0.03 0.04

Re
BILD 66: Zusa'tzliche Destabllislerung der Phygoide durch den E1nflu0

eines positlven Bahnwlnkels (Parameterbeispiol Fall V ).

Flughbhe kann auch keine potentlelle Energle 1n kinetische Energle umge-
setzt werden, urn auf diese Welse Abweichungen der Anstromgeschwindigkeit zu
kompensieren. Unfa'lle dleser Art s lnd of fenslchtl ich unvermeidbar, wenn
nach der elnmal getroffenen Entscheldung zur Durchfiihrung des Starts unvor-
hersehbare und auOergewbhnliche Wlndanderungen auftreten.

Die Elgenfrequenz und damit die Schwingungsdauer der Phygoide blelben
selbst be1 hohen Gradlentenwerten nahezu konstant (GroBenorrtnung bel dem

verwendeten Belsple l f1ugzeug: Tph = 3 4 - 3 8 Sekunden), so daB der PI 1 ot

anhand dieses Schwingungsparameters kelnen Hindis auf veranderte System-
elgenschaften erhalt (Es 1st ohnehin fraglich, ob der Pilot im roanuellen

Flug das Vorhandenseln der langsamen Bahnschwingung bemerkt.).
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die in [ 104]geforderte mlnlmale Zel t ziir Verdopplung der Amplitude bei
einer dynam'sch instabi len Phygoide (T2 > 55 s (LEVEL 3), vgl. Abschnlt t
6.2.1) wird bei einer Gradientenkomblnation

"Wx 0.025 s -l
*Wz -0.125 s'1

unterschritten. Diese "konservat i ve" FT ugeigenschaf ts forderung l lefert
jedoch of fensichtl ich kein ausreichendes MaB, urn die In niederfrequenten
Windanderungen enthaltenen Gefahreh fur die Flugsicherheit zu beschreiben
und einzugrenzen. Dies la'Bt sich an zwei Beispielen verdeutlichen:

a) Die Stabilitatsanalyse fur den Gewitterabwlnd im Fall I (New York /
B727) ergibt elne dynamlsch stabile Phygoidwurzel, die in 1hrer D3mp-
fung ca. 50 % schl echtere Werte a l s l m F a l l o h n e W I n d aufwelst (vg l .

BILD 64). Die aperlodisch stabile Hbhenwurzel und die schwach Instablle
Wegwurzel, die zu dieser Gradientenkombinatlon gehbren, konnen In ihren

Auswirkungen auf das Flugverhalten auDer acht gelassen werden. Trotz
dleser augenschelnl Ich unkrlt ischen Fl ugeigenschaften (die Phygold-
eigenwerte erfiillen ohne Zweifel die Kriterien fiir die langsame Bahn-
schwingung entsprechend LEVEL 1) erelgnete sich 1n dlesem Striimungsfel d
ein folgenschwerer Absturz.

b) Die Gradientenkombination fiir den untersuchten Fall VI (Atlanta / B747)

verandert die Elgenwerte des Flugzeugs so nachhaltig, daO elne dyna-
mlsch instablle Phygoide entsteht, die nach den Flugelgenschaftsforde-
rungen entsprechend LEVEL 2 einzustufen 1st. Auch 1n dlesero Belspiel

sind die zusatz l ich auftretenden Eigenwerte fiir den Gesamthewegungs-
ablauf unerheblich. Nach den Flugelgenschaftskrlterlen beurteilt, 1st
das Bewegungsverhalten des Flugzeugs schwieriger zu beherrschen als 1m
obigen Belsplel a. Es gelang den Piloten jedoch, erfolgreich durchzu-
starten und den Flug sicher zu beenden.

Die Lage der charakterltischen FT ugzeug-Eigenwerte l lefert demnach wohl

einen Hlnweis auf eine mb'gliche Gefahrdung, stel l t jedoch a l l e i n kein
absolutes MaB fiir den Grad der Gefahrdung dar. Andererselts kbnnen krltl-
sche Flugeigenschaf ten ein weiteres G l i ed in einer Kette von Umstanden
sein, die bei gleichzeitigem Auftreten aller dieser ungiinstigen Elnfliisse
katastrophale Folgen haben kbnnen.
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Wie slch am Brispiel des New Yorker Flugunfalls (Fall I In TABELLE 1} got

veranschauHchon ISBt. muD neben «er VorSndnrung dor dynamischen E,gen-

scnaften als Fol ge einer niederfrequenten Windanderung noch ein weiterer

Effekt beriicksichtigt werden, der infolge die unmlttelbare Auswirkung des

Scherung des Horizontalwindes auf die Flugleistungen elne groOe Gefahrdung

der Flugsicherheit In Bodenna'he darstel It.

Fassen wfr dfe analytlschen Naherungsbeziehungen zur Beschrelbung der zeit-

lichen Verla'ufe von Bahngeschwlndlgkeit und Bahnwlnkel aus den Abschnltten

6.2.1 und 6.3.2 zusamrnen, so erhalten wlr als Gle1ch»nc,en fUr die ent-

sprechenden Zeitverlaufe In einem Gewitterfal Iwlnd:

ui<k (t)

Y ( t ) ° arc tan (tan YR e
-uW x ' ( t -T t)

U w x ' ( t-T t)

uwx / g)

(200)

(201)

Hierbei wurde beachtet, daB die Zeitantworten der FlugzustandsgrbBen auf

elne uWx-Scherung mlt einer Totzeit Tt behaftet slnd.

Stellen wir die Einzelanteile der Gl.(201) graphlsch uber der Zeit dar, so
wirdoffenkundig, daO der in, Anhang A6 al s Lei stungsantei 1 beschriehene

Tem, -(V. uwx/g) bereits unnrfttelbar nach Efnsetzen der Scherung zu einen,

««ntHch stei'leren Bahnwinkel fBhrt. Mlt den Oaten des New Yorker UnfalU

beispielsweise wird der Bahnwinkel urn 70 * steiler (von -3° auf -5.1 ). Die

Anteile des Bahnwinkelsverlaufs. die infolge der aperiodischen Wegwurzel

bzw. Hb-henwurzel entstehen, wirken dieser Verschlechterung zwar entgegen,

zeigen .iedoch wegen der groOen Zeitkonstanten (l/uWx - ZOO s, -l/«Wz = 50s)

nur einen geringen Effekt (BUD 67).

Die groOe Gefahr dieser Leistungsverschlechterung besteht darin, daB der

steiler werdende Bahnverlauf nicht rechtzeit ig erkannt und ausgeglichen

wird Zudem durften die fur eine angemessene Kompensation zur Verfugung

stehenden Zeitra'ume our sehr knapp bemessen sein. Di« sci anhand e.ner

Gegenuberstellung der auf verschiedene Weise berechnet.en Bahnverlaufe des

New Yorker Unfal ls niiher ausgefiihrt.
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Y o.o°+

-75°- •

-10,0°L
10

.Einfluft der
Wegwurzel

EinfluO der
Hohenwurzel

20 30

t[s]

BILD 67: Analytischer Zeitverlauf des Bahnwinkels in einem Gewitter-
fal 1 wind.

Dargestellt sind die Einzelanteile aus Gl.(201).
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BUD 68 glht die Flughahnen wieder, die

a) aus den Unfallunterlagen [7,81] stammen;

h) aus digitalen Simulationsrechnungen unter Verwendung dos vol istpndigen
Differentialglelchungssystems der Flu<jzeuo-L?ngsbewepuna entsprechend

den Gin. (46,47) gewonnen werden;

c) mit Hilfe einer Integration der Beziehungen (66,67) unter Beriicksich-

tlgung der Gin. (200,201) ermittelt wrrden (analytischer Bahnverlauf).
I

Die Kurve (a) in BILD 68 zelgt den rekonstrulerten Bahnver lauf , der sich

Infolge der komplexen Wlndverhaltnisse innerhalb der DOHNBURST-Strbmung

(vpl. Anhang A2) und der Reaktion von Flugzeug und Piloten einstellte 1811.

Die Kurve (b) 1st das Ergebnis einer nichtlInearen digitalen Simulation fur

das verwendete Beispielflugzeug. Dabel wurde angenommen, daB das Flugzeug

zunSchst statlonSr und aerodynamlsch ausgetrimmt 1n konstanten Windbedin-

gungen auf dem Gleitpfad fUegt, im eingetragenen Anfangspunkt dann jedoch

1n eine stationa're Staupunktstrbmung m1t den konstanten Windgradienten

uWx ' . 005s ' 1 und wWz = -0.02 s'1 einf 1 legt. Bei festgehal tenen Stel 1 -

gHedausschlagen (Schubhebel-, HBhenruder- und Klappenstellung) weicht das

Flugzeug in der angegebenen Form vom Gleltpfad ab und trifft ca. 750 m vor

der Landeschwelle (GP) unter einem Bahnwinkel von etwa -2.5° auf den Boden.

Obwohl die linear abnehmenden Windkomponenten die tatsSchlich vorhanderten

kompHzferten Hindanderungen des Flugunfalls nicht In vol lem Umfang nach-
hllden, zeigt der simulierte Flughahnverlauf eine recht gute llbereinstim-

mung rait dem bei der Unfal 1untersuchung rekonstrulerten Ver lau f . Dabei

sollte nicht unberUcksichtigt blelben, daB es sich bei dem hier betrachte-
ten Beisplelf lugzeug Mcht urn den am Unfa 11 betelllgten Flugzeugtyp handelt.

Auch die analytlsch berechnete Bahnkurve (c), die aufgrund 1hres Model 1-

ansatzes kelnen Phygoldantell enthSlt, beschreibt den mittleren Bahnverlauf
mit guter Genaulgkelt. Im vorliegenden Fall stimmen die Aufschlagpunkte der

Kurven (b) und (c) fast genau uberein unri weichen riur etwa 200 m vom

tatsachlIchen Absturzort ah.
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Die Winda'nderungen SuBern sich flugzeugbezogen als Riickenwindscherung (ah-
nehmender Gegenwind, tiyx > 0) unri Aufwindscherung (abnehmender Abwind,

wyz < 0). Flugleistungsma'Big wirken slch heide Scherantei 1 e gegeneinander

aus, offenslchtlich Uberwiegt jedoch der leistungsverschlechternde Antell

dor Riickenwindscherung den leistungsverhessernden Anteil der Aufwindsche-

rung. Nach den Stabilitatsuntersuchungen hleibt die Phygoide stahil, und
dip auftretendc apcriortische Weciwurzel ist nur schwach instabil.

Flugphysikal isch kann fur den Ver lauf der Bewegung innerhalb des verwende-

ten Gewitter-Windfeldes folgendes Fazit gezogen werden:

Das Flugzeug fliegt, anfanglich auf einen vorgegebenen G'teitpfad bei kon-

stanten Gegenwlnd- und Abw1ndbed1ngungen ausgetrimmt, "In das Gebiet der

RUckenwind- und Aufwindscherung efn. Wahrend die abnehmende Abwindkomponen-

te, wurde 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 Anstromgeschwindlgkeit bei zunachst fast kon-
stanter Bahngeschwindigkeit. Hierdurch wird der Auftrieb kleiner, und das
Flugzeug gern't als Folge der Uberlagerung belder Windanderungen unter den
beabsichtigten Gleitpfad. Wcgen der fortlflufend wirkenden Riickonwindsche-

rung besteht eln Leistungsdefizi t , so daO der Bahnwinliel steHer wird.

Glelchzeltig wird die langsame Bahnschwingung, deren Wur;:elorte zusatzlich
durch den Gradlenten wyz destablMsiert werden und bei entsprechender GroOe

des Gradlenten sogar dynamisch instabil werden konnen, mehr Oder weniger

stark angeregt.

Die Gefahrdung der Fl ugsicherhei t kann nach diesen Au:;fiihrungen auf zwei

Einfliisse zurfickgefiihrt werden: 2um einen fliegt das Flugzeug infolge des

Leistungsdeflzits auf einer steileren Flugbahn, also mit grb'Berer Sink-
geschwindigkeit. Zum anderen erfolgt die Anregung der Phygoide in nfedriger

Hb'he, und das Flugzeug f l iegt in Ve r l au f der Schwingung unterhalb der
Referenzbahn. Werden die Abweichungen vom Gleitpfad von den Piloten nicht

Oder erst nach einer gewissen Zei tspanne wahrgenommen, so ist eine Kata -

strophe nicht mehr zu vermeiden. Wie aus BILO 69 hervorgeht, f indet der

Bodenkontakt etwa ira Maximum der Abweichung voro Gleitpfad stat. Die Flug-

zei t zwischen dem Einsetzen der Windscherung in 140 m Hohe und dem Auf-

schlag betrSgt lediglich 20 Sekunden.
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Relat iv geringe Werte der beiden beteiligten Gradienten uWx und ww wie im
Fall des New Yorker Unfalls konnen in diesem Zusammenhang offenhar unter

Umstanden gefahrlicher sein als wesentlich hb'here Werte wie beisplel sweise

<m Fall VI (A t lan ta) , wo noch ein sicherer Durcnstart tnogl ich war. Dies
kann darauf zuruckgefuhrt werden, daB die entsprechenden Flugzeugreaktionen

(Bahnwinkela'nderung, Phygoidschwingung) hei kl einen Gradientcnwerten weni-
ger spektakular verlaufen und in der Anspannung, die ein Landeanflug unter

Schlechtwetterbedingungen mit sich bringt, uhersehen Oder zu spat bemerkt
werden.
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7. Olskusslon der Ergebnisse.

Zur Dlskussion der in der vorliegenden Untersuchung gewonnenen Ergebnisse

selen zuna'chst die anfangs getroffenen flugmechanischen und flugbetriebl i-
chen Voraussetzungen und Randbedingungen noch eironal riickbl ickend aewertet.

Die Beschra'nkung auf die Betrachtung der Fl ugzeug-Langsbewegung erweist

sich als iula'ssig, da die Haupteinfllisse von Windanderungen 1n der Flug-
zeug-Symmetrleebene auftreten. Mb'gllche Querwfndscherungen, die z.B. ent-
Stehen kb'nnen, wenn der Flugweg innerhalb eines Gewit terabwinds nicht

zentral Uber den Staupunkt hzw. paral le l zur Hauptachse des DOWNBURST

verlSuft Uy = const.), sind vom Piloten relativ einfach durch Betatlgen
des Seitenruders auszugleichen. Diese Windkorrektur 1st im Prinzlp bei

jeder Seitenwindlandung durchzufiihren (und zu erlernen) und bereitet keine

Schw1er1gke1ten, so lange die Se1tenw1ndkomponente das MaB der fur das

Flugzeug erfliegbaren, nachgewiesenen Seitenwindgeschwindigkeit nicht iiber-

schreitet.

Anhand der in nichtlinearen Simulationsrechnungen ermittelten Zeitverlaufe

des Anstel Iwinkels la'Bt sich die Feststellung treffen, daB Anregungen der
Anstel Iwinkelschwingung offensichtlich klein bleiben. Bci der Betrachtung

des 1inearisierten Flugbahnverlaufes kann daher auf die BerUcksicht igung

der Nickmomentengleichung verzichtet werden, solange die 'Statische Stabili-

ta't des Flugzeugs gewa'hrlelstet 1st.

Ein Vergleich der nichtlinearen Zeitverlaufe und der Ergebnisse der linea-

risierten Rechnung gibt auBerdem AufschluB dariiber, fiir welchen Zeitraum

die nichtl inearen dynamischen Bewegungsverl a'ufe noch hinreichend genau
durch 1 IneaHslerte Bezlehungen wiedergegeben werden kbnnen. Es konnte
nachgewiesen werden, daO eine Linearisierung fiir elnen Zeitbereich von

20 bis 60 Sekunden zula'ssig 1st, ohne HaQ grb'Bere Fehler in Kauf genommen

werden mUssen. ZeitrSume dieser GrBBenordnung ko'nnen air, charakteristische
Zelten fiir Unfal 1 geschehen 1m Flughafen-Nahbereich angesehen werden.

Mit H i l fe einer D iskuss ion der maOgeblichen Flugzeugparameter la'Bt sich

heurtpilen, inwfeweit die fUr das verwendete Beispiel flugzeug dargestel 1 ten

Ergehnisse auch auf andere, vergleichbare Flugzeugmuster iibertragbar sind.
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Die wichtigsten Parameter, die Referenzfluggeschwindigkeit VR und der Refe-

renzbahnwinkel Y R, sind zumindest fiir den Flugabschnitt des Landeanfluges

bei der Mehrzahl der heutigen Verkehrsflugzeuge ahnlfch. So 1st der Bereich

der zu lass igen Anf 1 uggeschn/indigkeit, die bekanntlich bis zum Aufsetzen
nach Moglichkeit konstant gehalten v/erden soil und damit das HaO der ahzu-

bremsenden kinetischen Energie heira Ausrollen hestimmt, durch die Lange von

Start- und Landebahnen begrenzt. Der Bahnwinkel ist bei den rferzeftigen

Instrumentenlandesystemen (ILS) auf -2.5° his -3° standardisiert. Angaben,
die im Verlauf dieser Arbeit zu diesen heiden GroOen sowie zu daraus ahzu-
leitenden GroOen *ie

- Bahngeschwindigkeit u^^ p,

- Sinkgeschwindigkeit HR)

- den Derivative Xy = -g cos YR und Zy = g sin Y^/u^p
gemacht wurden, sind somit ohne weiteres auch auf andere Verkehrsflugzeuge

anwendbar (auch Zah?enangaben wfe in den G?n.(156,175 f.)).

Unterschiede zwischen den verschiedenen Flugzeugtypen sind jedoch bei al ien

Termen zu erwarten, die eine Proportional 1 tat zu den Geschwindigkeitsderi-
vat iva Xy und Zv aufweisen (vgl. Anhang A5). Dies sind im wesentlichen die

in Abhangigkeit der Windgradienten berechneten Kreisfrequenzen der Phygoide
(Gin. (138,150,175,186)). Hier geht zum einen die aerodynamische Gilte ein,

die sich als das Verbaltnis von Widerstandsbelwert Cy zu Auftrlebsbeiwert
C^ ausdrlicken la'Bt und durch Tragfl uaelprofi 1 und Rumpfforn vorgegeben, je-
doch auch durch entsprechende Ausschla'ge von Landeklappen, Vorfliigeln und

Spoilern beeinfluBt werden kann. Zum anderen h?ngen die genannten Derivati-

va vom Triebwerkstyp und der damit verbundfnen Proportionalitat des erzeug-
ten Schubes zur Fluggeschwindigkeit V ah. Je nach verwendetem Triebwerkstyp

kb'nnen sich dabei nicht nur quant i ta t ive , sondern wegen des mngllchen
Vorzeichenwechsels des Fy-Terms auch qualitative Unterschiede ergeben, die
sich im iibrigen auch in dem Referenzwert der Abkl fnpkonstanten S^ der

Phygoidwurzel n niederschl agen (Gin. (137,149,174,185)). Die Auswirkung des

Polarenwertes (C^/Cy) und des Triebwerkseinflusses Fy muO daher imEinzel-
fal 1 mit H i l fe der angegebenen Gleichungen berechnet werden. Auch die

Fla'chenbelastung G/S = m'g/S geht an denselben Stellen in die Dberlegungen
ein. In [131] 1st eine sehr detaillierte und anschauliche Darstellung der
Variation dieser Flugleistungsparameter angegeben.

Unberiicksichtigt blieben in der vorliegenden Untersuchung die dynaroischen
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Elgenschaften der verschiedcnen Tricbwerkstypen, die beim Auftreten grb'Bo-
ror Verzbgerungszeiten zwischen dcm Einsetzcn ciner Wind:;cherung und einer
entsprechcnden manuellcn Schubanpassung entscheidende Bodeutung erlangen
kbnnen [117J.

Aus flugbetrieblichen Griinden besteht die operationel le Anforderung, anhand
wenlger Kennwerte, die bekannt sefn miissen und Flugzeugsystem und meteoro-
loglsches Scenario charakterlsleren, eine zuverlassige Prognose uber die
weiterhin slchere Ourchfiihrung eines Fluges in einer Windscherung zu erhal-
'ten. Dabei kann man rtavon ausgehen, daO die Gefahrdung zwangslaufig dann am

grbBten 1st, wenn das Flugzeug ohne jegllche KorrekturmaBnahme seitens des
Piloten bzw. automatlschen Flugreglers in einer ungesteuerten Eigenbewegung
auf die Windanderungen antwortet. Fassen wir die Ergebnisse der vorher-

gegangenen Kapitel unter dlesem Gesichtspunkt zusammen, so la'Bt sich
folgende Lb'sungsmbgl 1chke1t fUr die obige Aufgabe vorschlagen:

In den Abschnitten 6.2 und 6.3 wurde nachgewlesen, daB d«s dynamische Bewe-
gungsverhal ten von ungesteuerten Flugzeugen zumindest in linearen Windsche-
rungen mit guter Genauigkeit mit Hilfe von einfachen ana'lytischen Beziehun-
gen beschrleben werden kann. FUr alle in der Flugzeug-Stymmetrieebene mbg-
lichen Formen von Windscherungen mit konstanten Gradienten lassen sich ge-

elgnete Ingenleurmodelle zur Oarstellung der Flugzeug-Elgenbewegung im
flugbetrleblich wichtigen Zeltbereich von 20 bis 60 Sekunden nach Einsetzen
der Windscherung angeben. Die gesuchten Elgenwerte des Flugzeugs konnen zur
Bestlmmung der analytischen Zeltverlaufe von Bahngeschwindigkeit, Bahnwin-

kel sowie Hb'he und Flugweg berechnet werden. Neben den zu erwartenden
Trajektorien des Flugzeugs lassen sich so die zeitllchen Verlaufe von
Fluggeschwindigkeit und na'herungsweise auch Nickwlnkel vorausbestimmen
(z.B. auch on-line an Bord eines Flugzeugs).

Den Piloten und der Flugslcherung werden auf diese Welse unter Annahme des
uorst case wertvolle Prognosen Uber die SicherheK des Flugbetriebs eines
bestlmmten Flugzeugtyps 1n einer Windscherung an die Hand gegeben mit dem

unschatzbaren Vortell, eine rechtzeltlge Entscheldung uher die ungefa'hrdete
Fortsetzung des Fluges Oder Uber elnen Abbruch des Starts bzw. der Landung
zu treffen.

Eine Erwelterung der Anwendung dieser Erkenntnisse auf nichtlinear verlau-
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fende Windscherungen 1st denkhar und erb'ffnet neue Perspektiven, belspiels-
wpise hci der Frage nach einer Anwcmlbarkeit der TAYLORschen Hypothese auf

nierterfrequente Anderungcn der Horizontal- und Vertikalwindkomponente. So

1st erwagenswert, die Bewegungsvorgange abschnittwelse zu 1inearisferen und

die einzelnen Ver laufe unter Beachtung der Rand- und llhergangsbedlngungen

dominoart ig anelnanderzuhangen, urn so eine gesch lossene Lbsung fur den

gesamten Bewegunrjsverlauf zu erhalten.

Es sel ahschl ieBend erwahnt, daO zur Ermitfung der Flunzeugtra.iektprien

ohne wcitercs auch dns iihcrtragnngsverhal ton ftps Flufi^ougs hef einer Anrc-

qung durch eine Rampenfunktion w nach Gl.(107) bestimmt und nach Berechnung

der Flugzeug-Eigennerte sowie einor LAPLACE-Riicktransformatlon wieder im
Zeitbereich dargeste l l t werden kann 106 . Unter Berucksicht igung der

Gln.(66,67) lassen sich anschlieDend nach numerlscher Integration die zuge-

hbrigen Bahnkoordinaten angeben. Diese Methode 1st allerdings aufwendiger
al s die Lbsung der In der vorl iegenden Arbeit angegebenen analy t ischen

Gleichungen. Sie wlrd jedoch hier angefuhrt, weil s1e Erwelterungsmbgl1ch-

kelten bietet zur BerUcksichtigung von Stel 1grbBenveranderungen, die z.B.

vom Piloten oder Autopiloten vorgenommen werden. Verlauf und Stabilltat der
Bewegung werden durch diese linearlsierte Rechnung recht gut wiedergegeben

(BILD 69). Ab^elchungen zwischen der nichtllnear simiillerten und der auf

der Grundlage der I'bertragungsfunktionen 1 inearisierten Bahn slnd haupt-

sachlich auf die Naherungsbeziehungen zuriickzufUhren, die bei der Bpstlm-
mung der Eigenwerte nach Abschnltt 6 verwendet werden. So l le fern die
Naherungen inshesondere fur die Phygoidfrequenz ha'ufig zu groBe Werte,
wodurch dann die Phygoid-Wel lenlange zu kleln 1st. Im BILO 69 1st dieser

Elnf luB im Verg le lch zwischen den Kurven (b) und (c) zu erkennen. Wie
BILD 70 zelgt, werden die zeitl ichen Ver l a'ufe von Bahngeschwindigkei t ,
Bahnwinkel und Hbhe auf diese Weise mit guter Genauigkeit angenfihert, wohel
wlederum eine (ihereinstimmung fur elnen Zeitbereich von etwa 20 bis 60

Sekunden gegeben 1st.

Welche der beiden Methoden zur Beschreibung des dynamischen Verhaltens ei-

nes Flugzeugs in einer Windscherung verwendet wird, sollte von den Gegehen-

heiten des Einzelproblems abhangig gemacht werden. Beide Losungswcge.sowohl
die analytischen Naherungsbeziehungen dieser Arbeit als auch die Verwendung

von Ohcrtragungsfunktionen, liefern als technische Ingenieurmodelle hinrel-

chenri genaue Ergebnisse und soil ten in der Praxis weiter erprobt werden.
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B1LD 70: Zeitverlaufe verschiedener FlugzustandsgroBen aus nlchtlinearer

Simulation und aus llnearisierten llbergangsfunktlonen.
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8. Zusatmienfassung

Aufgabe der vorllegenden Untersuchung 1st es, die Zusamnonhange zwlschen
den auf e1n Flugzeug elnwirkenden Windelnflussen, speziell Windscherungen,
und dom daraiis resul tierenden dynamischen Verhalten des ungesteuerten Flug-

zeugs zu verdeutHchen.

Aus einer Reihe von meteorologischen Grundsltuationen, In denen Windsche-
rungen zu beobachten slnd, erwelst slch der sog. DOWNBURST (Gewitter-Fal1 -
wind) nach den Ergebnlssen von Flugunfallanalysen als die gefahrlichste.
FUr diesen Strbmungsvorgang wurde e1n einfaches strb'mungsmechanlsches Mo-
dell aufgestellt, das die wesentHchen Parameter der Windscherung (konstan-
te Windgradienten Innerhalb der Strb'mungsgrenzen) wlederglbt. Aus vorlle-
genden Messungen konnte eln emplrischer Zusammenhang zwischen den beiden
betelllgten Hauptdiagonalelementen des Gradlenten des Wlndvektors entwik-
kelt werden, der die systematische Untersuchung der Einfliisse dieses Strb-
mungsvorgangs auf die StablHta't und das dynamlsche Bewegungsverhalten

eines ungesteuerten Flugzeugs gestattet.

Dazu wurde das nichtllneare Dlfferentlalgleichungssystem der Flugzeug-
La'ngsbewegung urn die entsprechenden Windelnfliisse erweltert und nach den
Ublichen Methoden llnearislert. Die auf das Flugzeug wlrkenden WindgrbBen
slnd von den Zustandsparametern der Flugzeugbewegung abhanglg und roiissen
be1 der Aufstellung der Systemmatrlx beriickslchtlgt werden. Es erwies sich
als ausrelchend, den ElnfluB des Windes m1t Hllfe der llnearen Ahleltungen
der Wlndkomponenten nach den Ortskoordlnaten, den Wlndaradienten, zu cha-
rakterisleren und die statlona'ren Windkomponenten w1e auch die Ableltungen
hbherer Ordnung auGer acht zu lassen. Alle vier in der Flugzeug-Langsbewe-
gung vorkomraenden Windgradienten haben ElnfluO auf die Lage der Phygoidwur-
zeln, wobel auch aperiodisch bzw. dynamised instablle Elgenwerte auftreten
kbnnen. Wegen der Weg- bzw. Hbhenabha'ngigkelt der Wiridgeschwindfgkeften
entstehen ortsvera'nderl Iche Luftkrafte, die zu den zusatzl ichen Eigenwerten
"Hbhenwurzel" und "Wegwurzel" fuhren, wenn die Windscherung durch eln
Hauptdiagonalelement des Gradlenten des Wlndvektors beschrleben wird. Diese
aperiodisch auftretenden Wurzeln kbnnen zahlenma'Big m1t guter Naherung dem
Wert der beteiHgten Windgradienten gleichgesetzt werden und slnd entspre-

chend dem Vorzelchen der Gradlenten stabil Oder Instabil.
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Fur alle In der Flugzeug-Symmetrieebene mb'glichen Formen von Windscherungen
mit konstanten Gradienten lassen slch geeignete Ingenleurmodel le zur Dar-
stellung der Flugzeug-Elgenbewegung im flugbetrieblIch wichtlgen Zeitbc-
relch von 20 bis 60 Sekunden nach Einsetzen der Windscherung angeben. Die
einfachen analytlschen Gleichungen beschreiben den Zeltverlauf von Bahn-
geschwindigkeit und Bahnwinkel und liefern nach einer numerischen Integra-
tion auch die Trajektorien des Flugzeugs. Ferner kb'nnen die Verlaufe von
Fluggeschwindigkeit und Nlckwinkel naherungsweise ermittelt werden.

In dem angesetzten DOWNBURSt-Model 1 slnd die beiden llauptdlagonalelemente
uWx und wWz des Gradlenten des Wlndvektors enthalten, die neben einer
veranderten Lage der Phygoidwurzeln sowohl zu einer Hbhen- als auch einer
Wegwurzel fuhren. Wegen der zugrundellegenden strbmungsmechanlschen Zu-
sammenhange ist uWx immer positiv, so daB die Wegwurze) in .fedem Fall (wenn
auch nur sehr schwach) Instabil 1st, wahrend die aperlodlsche Hbhenwurzel
stabil ist, da wWz stets einen negativen Wert aufwelst. Die aperiodlschen
Bewegungen haben groBe Zeitkonstanten und sind daher fur den gesamten
Bewegungsablauf nur von untergeordneter Bedeutung.

Abhanglg von der Grbfle der beiden Gradienten des GewltterfalIwlnds kann die
Phygoide dynamisch Instabil werden. Eine Gefahrdung der Flugslcherhelt gcht
dabei jedoch offensichtlich wenlger von der Tatsache aus, daB eln Instabl-
ler Schwingungscharakter der langsamen Bahnschwingung mit aufklingcnden
Amplituden vorliegt. Erfolgt die Anregung der schlechtgeda'mpften Schwingung
In einer nledrigen Flughbhe, so wird i.a. vlelmehr der Einschwingvorgang
noch nicht v b l l i g abgeklungen sein, bevor das Flugzeug den Boden erreicht.
Ein folgenschwerer Absturz wird unvermeidbar, wenn die wahrend dieses
Einschwingens entstehenden groBen Vertikalablagen vom beabsichtlgten Glelt-
pfad aufgrund der hohen Pilotenbelastung 1m Landeanflug iiberhaupt nicht
Oder aber zu spat bemerkt werden.

Der steiler werdende Bahnwinkel ist im wesentlichnn auf ein Lelstungsdefi-
zit zuriickzufiihren, das .dem Gradienten uWx direkt proportional 1st. Weltere
wichtige EinfluBgrbBen sind die Referenzfluggeschwindlgkeit VR unri der
Referenzbahnwinkel YR. bei der Betrachtung der Phygoidfrequenz auch die

aerodynamlsche Gute CW/CA. Da die heutigen Verkehrsflugzeuge zutnindest 1m
Landeanflug aufgrund der flugbetrieblichen Gegcbenheiten standardlsierte
Werte von Fluggeschwindigkeit und Bahnwinkel einhalten, sind die angcgebe-
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ncn Hiihorunn.S'lloichunfion, sofprn sip nur von flirson boirlon Parnmntfirn nh-

hiingen, universel! verwomlhar.

Dm das Flugverhalten elnes Flugzeugs fur den zur Dehatte stehonden Zeitraum
von 20 bis 60 Sekunden nach Einflug 1n die Windscherung zu prognostizieren,

wird vorgeschlagen, die 1n der Untersuchung behandelten Ingenieurmodel le
fiir die Bescnreibung der ungesteuerten Flugzeugbewegung einzusetzen. Auf
diese Weise wird den Plloten Oder der Flugsicherung die Entscheidung ermb'g-

licht, ob z.B. ein Landeanflug unter Scherwindbedingungen weiterhin sicher

durcligefiihrt werden kann oder besser abgebrochen warden sol He. Aufgrund

des einfachen Aufbaues dieser 1 inearisierten. Slmul at ionsmodel 1 e sind sie

auch fiir den on-1 ine-Betrieb an Bord eines Flugzeugs geeignet.
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Anhang Al

Unfalle Infolge Hindscherungen

Zura Erkennen und nach Moglichkeit auch zur Reduktion der Gefahren fur den

normalen Flugbetrleb hat die amerikanlsche Luftfahrtbehbrde FAA (Federal
Aviation Administration) spezlelle Forschungsprogramme 1ns Leben gerufen.
Eines dieser Programme befaOt sich mlt den Gefahren, die durch Windschnrun-
gen entstehen 111]. Zu den 1m Forschungsprogramm deflnierten Aufgaben ge-

hort es u.a., zurlickl legende Unfalle auf mbgliche Scherw1nde1nfl Usse zu
uberpriifen, die bisher unerkannt geblieben slnd. Das Projekt wurde in zwel
Teilen durchgefiihrt, wobei sich ein Tell mit Flugzeugen mft elnem Gesamtge-
wicht von 12.500 Ib und mehr (groBer 5,6 to) befaOte. Nur diese Ergebnlsse
werden hier wiedergegeben.

Anhand der vorllegenden Daten von liber 59.000 Unfa'l 1 en Oder Zwlschenfal len,
die bei der amerikanlschen Flugunfal luntersuchungsbehb'rde NTSB (National
Transportation Safety Board) gespelchert werden, wurde die UnfalHste nach
vorgegebenen Kriterlen maschlnell durchsucht. Es ergaben sich die folgenden
Erkenntnlsse [124]:

Von den untersuchten 59.465 Unfa'l len bzw. Zwlschenfal len (incidents) erelg-
neten sich 1m Flughafen-Nahberelch 5.277 wahrend der Startphase (=9%) und
14.055 bei Anfliigen und Landungert (=24%). Von dlesen Unfa'l len slnd nach den

vorgegebenen SuchkHterien (Gewlcht grbOer 5,6 to, bestimmte meteorologl-
sche Bedingungen, die auf Windscherung schlieOen lassen) 25 auf die nachge-
wiesene oder vermutete Auswirkung von Scherwind zurlickzufiihren (=0.13%).

In TABELLE Al.l sind diese Unfa'lle chronologisch und mlt der Angabe der
wahrscheinlichen Scherwindsituation aufgelistet. Die Tabelle 1st urn vier
weitere Unfa'lle bzw. Zwlschenfal le erganzt, die sich nach AbschluG der
Untersuchungen ereigneten.

In 16 der 29 Falle wurde Gewitteraktivital in der unmittelbaren Na'ho der
Unfallstelle beobachtet. In alien Fallen war diese Wettersituation vor dem
Eintreten des Unfalls bekannt.
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In 
17 Fallen wurden 

intensive bis schwere 
Regenschauer entlang des Gleit-

pfades gemeldet. In 4 weiteren Fa'llen war der beobachtete 
Regen von mittlerer

Starke. 
Es kann davon ausgegangen werden, dad die schweren 

Regenschauer von
intensiven Fallwinden 

(DOWNBURST) 
begleitet waren.
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In 6 Fa'llen lag ein barometrischer 
Drucksprung zur Unfallzeit vor, der je-

doch 
in nur drei Fallen bereits vor dent eigentliche Unfall 

festgestellt 
wurde.

Bei alien 6 UnfSllen konnte 
GewitteraktivitSt beobachtet werden.

In 
10 der 28 Fa'lle registrierten vorhandene BodenmelJgerate eine bedeutende

Winddrehung.

In wenigstens 5 Fallen 
lagen Piloteninformationen iiber eine vorhandene Scher-

windsituation vor, die nicht spater als 15 Minuten vor dem Unfall 
abgegeben

wurden.

Fazit dieser 
Untersuchungen:

- Scherwinde sind mbglicherweise bei mehr Unfallen als unmittelbare Ursache
anzusehen, als bisher angenommen 

wurde.

- Offensichtlich konuit es besonders 
in Gewitterna'he zu gefShrl ichen Wind-

scherungen, die den Flugbetrieb stark beeintrachtigen konnen.

- Schwere Regenschauer vergroliern die Gefahrdung der Flugsicherheit zusStz-
lich, wobei oft starke Abwinde innerhalb der Niederschiage zu beobachten

- Vorhanden'e meteorologische Bodeneinrichtungen haben in vielen Fallen Anhults-
pankte fiir itibgliche Scherwindgefatiren getnessen und 

aufgezeichnet. Die 
ver-

fugbaren 
Informationen wurden aber oft nicht schnoll genug an die Plloten

weitergegeben.
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In 17 Fallen wurden intensive bis schwere Regenschauer entlang des Gleit-
pfades gemeldet. In 4 weiteren Fa'llen war der beobachtete Regen von mittlerer
Starke. Es kann davon ausgegangen werden, dad die schweren Regenschauer von
intensiven Fallwinden (DOWNBURST) begleitet waren.
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In 6 Fa'llen lag ein barometrischer Drucksprung zur Unfallzeit vor, der je-
doch in nur drei Fallen bereits vor dent eigentliche Unfall festgestellt wurde.
Bei alien 6 UnfSllen konnte GewitteraktivitSt beobachtet werden.

In 10 der 28 Fa'lle registrierten vorhandene BodenmelJgerate eine bedeutende

Winddrehung.

In wenigstens 5 Fallen lagen Piloteninformationen iiber eine vorhandene Scher-
windsituation vor, die nicht spater als 15 Minuten vor dem Unfall abgegeben

wurden.

Fazit dieser Untersuchungen:

- Scherwinde sind mbglicherweise bei mehr Unfallen als unmittelbare Ursache
anzusehen, als bisher angenommen wurde.

- Offensichtlich konuit es besonders in Gewitterna'he zu gefShrl ichen Wind-
scherungen, die den Flugbetrieb stark beeintrachtigen konnen.

- Schwere Regenschauer vergroliern die Gefahrdung der Flugsicherheit zusStz-
lich, wobei oft starke Abwinde innerhalb der Niederschiage zu beobachten

- Vorhanden'e meteorologische Bodeneinrichtungen haben in vielen Fallen Anhults-
pankte fiir itibgliche Scherwindgefatiren getnessen und aufgezeichnet. Die ver-
fugbaren Informationen wurden aber oft nicht schnoll genug an die Plloten
weitergegeben.
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Anhang A2
= asaa = = 3i>

Analyse verschledener Gewltterfallwinde

Aufgrund einer Relhe von schweren Flugzeugabstiirzen, die slch in Gewitter-

nahe erelgneten, 1st selt 1975 be1 Flugunfal luntersuchungen e1n hesonderes

Augenmerk auf die Feststellung dor zum UnfalIzeitpunkt herrschenden Wind-

verhSltnisse gerlchtet worden. Dabel wurden sowohl Flugj.chre1beraufze1ch-

nungen (neuerdings auch die Aufzeichnungen der sog. Performance and Mainte-

nance Recorderj PUR) als auch Radarmessungen verwendet, ferner SatelHten-

fotos und meteorologlsche Bodenwetterbeobachtungen. In vielen Fallen Burden

die gesuchten Hindverlaufe rait Hllfe von Simulationsnachrechnungen iterativ

rekonstrulert bzw. verbessert.

Die aus dlesen Untersuchungen resultlerenden Ergebnisse sollen, sofern sle

slch auf die Strbmungsverhaltnlsse 1n GewitterfalIwlnden bezlehen, 1m fol-

genden systematise!! analysiert werden. Dabel soil Insbesondere ermlttelt

werden, 1nwiewe1t slch die beobachteten Windstrbmungen m1t Hllfe elnes ein-

fachen Staupunktstrbmungsmodel Is beschrelben lassen. Das Windraodell zeich-

net slch rturch konstante Wlndgradlenten innerhalb der Strbmungsgrenzen aus

und 1st dadurch fiir elne analytische Untersuchung der Flugzeugbewegung In

Wlndscherungen unter Verwendung linearisierter Glelchuncjen gut geelgnet.

Es stehen die Daten von 6 Unfa'llen bzw. Zwlschenfa'l len zur Verfcigung, die

nachfolgend unter den gemelnsamen Geslchtspunkten dargestellt werden:

1) Kurzbeschrelbung des Unfal Ihergangs und des meteorologlschen Scenarios,

sowelt es fUr die anschlleOende Analyse dlenllch 1st. AusfiihrUche Dar-

stellungen der Geschehnlsse enthalten die angegebenen Literaturstel len.

2) Oarstellung der Wlndkomponenten Uber den fUr die Strbmungsverha'ltnlsse

In Staupunktstro'mungen relevanten Koordlnatenachsen:

uWg = f (x ) ' vWg " f (y) ' "Wg ° f (z)

m1t den Hauptachsen x,y,z der angenommenen Staupunktstrb'mung.

3) Festlegung des Staupunktes und Ermlttlung der Wlndgradlenten.
4) Bel Bedarf Bestlmmung von Restwlndprofllen, die der Staupunktstrb'mung

zusatzl lch iiberlagert werden miiOten, wenn die beobachteten Strbmungs-

verhSHnlsse besser nachgebildet werden sollen (z.B. Rotorwlrbel).
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Die Bestimmung der Windgradlenten uWx und wWz (im Fa l1 IV: uWx und vw )

erfolgt auf graphischem Wege, wahrend die verblelbendcn Gradienten vw bzw.

wWz so gewa'hl t werden, daB s1e die Kontlnul tatsgl eichung (26) erful len.

Kle lnere Schwankungen der Horizontal- und Vertfkalwindkomponenten werden

als uberlagerte Bblgkeit gedeutet und auDer acht gelassen.

Der Nul Idurchgang der linear abnehmenden Horlzontalwindgeschwlndigkeit legt

den Ort des Staupunktes auf dem Flugweg fest , wa'hrend das Maximum der

Horizontalwindgeschwlnrtlgkeit als vorderste Linie der slch radial ausbrei-

tenden Kal tluftfront angesehen wlrd. Die Ver t i ka l windgeschwindlgkel t der
Abwa'rtsstrbmung rauB bis zun Erdboden zu Null abgebaut seln.

Zusa tz l l ch zu den Hlndver laufen slnd 1n a l ien untersuchten Fa l len die

Bahnverlaufe fn der Vertlkalebene (xg-2--Ebene) angegpben, be* den Lande-

bzw. Durchstartbelsplelen auBerdem die Referenzgleitpfade. Der Koordinaten-

ursprung wlrd in den melsten Darstel lungen an den Ort des Gleltpfadsenders

gelegt. Demgegenuber werden die Strom- und Potential funkt lonen der Stau-

punktstrbmungen auf elnen Koordinatenursprung bezogen, der 1m Jeweil lgen
Staupunkt liegt:

f ( x

Es gilt der Zusammenhang:

xg,St
yg,st
zg,St

g,Sf

xg - xSt

zg •

zg,St

Die Werte xst und yst beschrelben die geometrischen AbstSnde zwlschen dem

Glel tpfadsender (bzw. dem Ursprung des x_ -z q -KS) und dem Staupunkt. Ver-

lauft die Fl ugbahn durch das Zentrum des Gewitterfal Iwlnds, w1e dies bis

auf den Fall IV (Tucson) gegeben 1st, so 1st der seit l tche Staupunktabstand

yst glelch Nul 1.

Die Bahnverlaufe dienten In einigen Fallen dazu, die Wfndkomponenten dnn

relevanten Koordlnatenachsen zuordnen zu kb'nnen, z.B. hei der Ermltt lunq
von "Wg( : !g' aus gegebenem "wg(xg ) mit H i l fe des Zusammenhangs x (zn ) . Aus

Anschaulichkeitsgrunden wird der Vert lkalwlndverlauf als H = -z = f(ww )
darqestellt.
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Wie 1m Abschnltt 2.4 verwenden wlr zur Darstellung der Stroml inlengleichung

T *) und der Potential gleichung » die dimenslonslosen Staupunktkoordlnaten

xg,St

und zp,St

ml t den vortellhaften Bezugslangen XQ =yQ = ZQ = 1 m. Damlt erhal ten wir

die allgemelnen Gleichungen:

Potent1alfunkt1on :

StromllnlengleiChung

( a £* + b n" + c c* ),

const.

Oabel gilt: [Ki] = [K2 ] = m'/s, wa'hrend die Konstanten a, b und c die

Zahlenwerte der Gradlenten uyx, vWy und wWz haben, aber dimensions! os

elngesetzt werden. Die Konstante K2 charakterlslert die Menge der Werte der

Stromfunktlon f und 1st als allgemelne Konstante au fzu fassen. Wir konnen

uns 1m folgenden auf die Angabe der Parameter Kj, a, b und c beschrSnken,

urn die Jewelllgen Strbmungsvorga'nge zahlenmaOlg zu kennzelchnen.

Mir heschra'nken uns 1m folgenden auf die Darstellung der Glelchung der

Stromllnten in der uns Interesslerenden x-z-Ebene (Flugzeug-Langsebene).
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A2.1 Flugunfall (I), New York.

Am 24. Junl 1975 verungl iickte elne Boeing B-727 der Eastern Airl ines belm

Anflug auf den New Yorker J.F.Kennedy-Flughafen, In dessen Berelch sfch zur

Zeit des llnfalls e1n Gewltter befand.

Das Flugzeug flog zuna'chst normal auf dcm Gle f tp fad an. Unterhalh einer

Hohe von 150 m gcrlet die Maschine in starkcn Regon und in e fnc ausgeprcigte

Scherung des Horizontal- und Vcrtikalwindns (BJJ-_DJ[). Die Plloton erkannten

die Anderung der Anstrdmgeschwindigkeit und die Abweichung vom Gleitpfart

als Folge der Windscherung zu spat, da beide versuchten, durch Wolken und

Regenschleler hindurch den Sichtkontakt zur Landebahnbefeuerung herzustel-

len. Das Flugzeug schlug ca. 1 km vor dem elgentHchen Aufsetzpunkt auf den

Boden auf und zerschellte.

Genaue Untersuchungen der meteorologischen Bedingungen ergaben, daB sich

das Gewitter tiber dem Flughafen zur Unfal lzeit in seinem Reifestadium be-

fand. AuBerdem hatte das Radarecho des Gewitters im Wetterradar die charak-

teristische Form einer " Speerspitxe" (spearhead), die nach FUJITA

markantes Zelchen fiir das Auftreteh elnes DOWHDURST 1st.

Flight Data Recorder (FDR) und Cockpit Voice Recorder (CVR) Heferten die

zur Unfal luntersuchung herangezogenen Angnben zur Rekonstruktion der Flug-

bahn und der Windproflle.

In BILD I 1st elne Zunahme des Gegenwinds und des Abwinds m1t elnem Wind-

maximum im Bereich zwischen -3.500 m und -2.500 m (H 200 m) vor dem Glelt-

pfadsender zu erkenncn. Es kann angenommon werden, daP diese Windiinrtorung

den Rand des Kal t luftausf lusses anzeigt. Der radiale AusfiuB aus dem Gewit-

terfallwind hat sich a lso vermutlich bis zu diesem Bereich ausgehreltet.

Die Horizontalwindkomponente la'Bt sich bis zu einer Entfernung von ca. 3 km

von der Landebahn mit groBer Genauigkcit mit Hi l fe eines konstanten Gradl-

enten uyx beschreiben. Der Hul Idurchgang der linear abnchmendcn Horizontal -

windgcschwindigkeit legt den Ort des Staupunktes fest:

"St -275
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Legt man beim Vertikalwindverlauf elne Ursprungsgerade 
derart 

fest, daB sie
im Bereich der oben 

beschriebenen 
Horizontalwindfront die Wy-Kurve tanglert,

so erhalt man damit den zur Staupunktstromung 
gehorigen Vertikalwindanteil.

Fuhrt 
man 

auf 
graflschem 

Wege 
elne 

Trennung 
von 

linearem 
Vertikalwind-

verlauf und Gesamtverlauf des Vertikalwinds durch, so vprblelht cine Rcst-

kurve, 
die 

unter 
Beachtung 

der 
Zuordnung 

tpfz,,) 
iiber 

dem 
Flugwcg 

darge-

stellt 
wird 

(BILD 
A2.1.1).

Diese Kurve entspricht. mit guter Naherung dem Geschwindigkeitsverlauf oines

zahen, 
symmetrischen 

Wirbels. 
Es 

liegt 
also 

die 
Vermutung 

nahe, 
daO 

der

Staupunktstromung 
noch 

ein 
Wirhel 

iiberl agert w
a
r
,
 den 

das Flugzeug 
durch-

flog. 
Hinweise 

auf 
das Auftreten 

von Wirbeln in GewitterfalIwinden sind in

U22J 
angegeben. 

Die Auswirkung 
des obengenannten 

Wirbels wird 
in der

vorliegenden Arbeit nicht weiter untersucht.
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Legt man beim Vertikalwindverlauf elne Ursprungsgerade derart fest, daB sie
im Bereich der oben beschriebenen Horizontalwindfront die Wy-Kurve tanglert,

so erhalt man damit den zur Staupunktstromung gehorigen Vertikalwindanteil.

Fuhrt man auf graflschem Wege elne Trennung von linearem Vertikalwind-

verlauf und Gesamtverlauf des Vertikalwinds durch, so vprblelht cine Rcst-

kurve, die unter Beachtung der Zuordnung tpfz,,) iiber dem Flugwcg darge-

stellt wird (BILD A2.1.1).

Diese Kurve entspricht. mit guter Naherung dem Geschwindigkeitsverlauf oines

zahen, symmetrischen Wirbels. Es liegt also die Vermutung nahe, daO der

Staupunktstromung noch ein Wirhel iiberl agert war, den das Flugzeug durch-

flog. Hinweise auf das Auftreten von Wirbeln in GewitterfalIwinden sind in

U22J angegeben. Die Auswirkung des obengenannten Wirbels wird in der

vorliegenden Arbeit nicht weiter untersucht.

-f-10

Aufwind

-3.0

Abwind
ww

[m/s]
-HO

BILD A2.1.1: Darstellung des restlichen Vertikalwindanteils als Funktion
des Flugweges nach Beriicksichtigung des Staupunktstrdmungs-
anteils aus BILD I.
Die Restkurve la'Ot auf einen zahen Hirbel schlieDen (vgl.
auch BILD 31). Der Hullpunkt der eingetragenen Flugwegkoor-
dinate bezieht sich wie in BILD I auf den Glcitpfadscnder.
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Es ergeben slch die Werte:

uWx = 0.005 s'1 , wWz = -0.02 s"1 ,

sowle mlt Gl . (26) :

- All -

JE

X

V^y
- wWz = 0.015 s'1 .

Datnlt folgt fUr die charakterlstlschen Parameter der Potential funktlon und
der Glelchung der StromlInlen:

bzw.

K, [mVs]

0.5
0.0025

a

0.005

1

b

0.015
3

c

-0.02
-4

-c/a

4

m1t *g.St 275 m- un(t zg,St = zg-

In BILD A2.1.2 slnd die Strom! 1n1enverl a'ufe, die eine Schar von Hyperbeln

bllden, filr den New Yorker Unfall I dargestel 11. Wegen der prinzlplel len

A'hnl1chke1t dleser Stroml 1n1enver1aufe be1 Staupunktstrbmungen wlrd 1n den

nachfolgenden Belsplelen auf eine Darstellung welterer Stroml1n1enb1l der

verzlchtet.

t
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A2 . 2 Flugunfall (II), New York.

Am 24.Juni 1975 hefanden sich in der Zeit von 15:45 h bis 16:10 h (Orts-

zeit) 14 Flugzeuge im Landeanflug auf die Landebahn 2I!L des New Yorker

Flughafens JFK. M1e 1n I9]festgestellt wird, flog jedes dleser Flugzeuge

durch einen Teil des iiber dent Flughafen beobachteten Unwetters, das sich
auf den Wetterradarschirmen deutlich als Speerspitze abbildete. Etwa 10

Minuten vor dem folgenschweren Absturz der B727 der Eastern Airl ines (Un-

fa! 1 I) steuerte eine Lockheed L1011 derselben FluggeseVI schaft die Lande-
hahn an. Oer Mug verlief bis zu einer Hbhe von ca. 130 m ruhlg und normal.
Das Flugzeug flog dann in ein auOergewb'hnl ich schweres Regenschauer ein,
und die Flugslcht ging auf Null zurlick. Gleichzeitlg sank die Fluggeschwin-

digkeit von 74 auf 62 m/s 1144*121 kts). Die Piloten trafen die Entschei-
dung zum Durchstart und gaben den entsprcchenden Schub. Trotzdem blieb das

FAugieug bU zu elner Mirrtmalhohe -<on ca. 17 m 1n einem SinUlug, bevor es
schlleOlich den angestrebten Steigflug zum Durchstarten orreichte.

Die Auswertungen der Flugschreiberaufzeichnungen ergeben die in BILD II

dargcstel He Situation. Die zugrundegelegte Staupunktstromung wird durch
folgcnde Zahlonwertc charaktorlsicrt:

"St^ -1-340 m 'xg,St = xg + 1>34° m' ' y$1: = °-

uMx ° 0.02 S'1, wwz = -0.035 s'1 .

Als zugehorlger Gradient zur Erfilllung der Gl.(26) ergibt sich:

vWy = 0.015 s'1.

Damit lauten die Parameter der Potential funktion un<J der Stromllnlen-
gleichung:

bzw.

K l [mVsl

0.5

0.0025

a

0.02

4

b

0.015

3

c

-0.035

-7

-c/a

7
4

2.07
- A13 -
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A2.3 Flugunfall (III). Philadelphia.

Ira Getiiot von Philadelphia bcfandcn sich am Nachmittag dps 23. Jun1 1076

elnzelne Schauer und Gnwltter. Wa'hrend dioser Zelt stiirzt'3 elne DOUGLAS DC9

der Allegheny Airlines belm Durchstarten nach einer abgebrocnenen Landung

auf die Landebahn 27R des Flughafens Philadelphia.

Das Flugzeug gerlet belro Landeanflug zunachst in elne starke Gegenwindsche-
rung. Daraufhln nahmen die Plloten den Schub zuruck, urn die Fluggeschwin-
dlgkelt herabzusetzen und auf dem Gleitpfad zu bleiben. In der Na'he dor
Landebahnschwelle wurde die Landung wegen starken Seitenwlndes abgebrochen.

Wa'hrend des Durchstartens nahm der Gegenwlnd ab, und die Maschine schlug

m1t dem Heck voran auf dem Boden auf.

Wetterradaraufnahmen zelgen zur Zeit des Unfal ls eln speerspltzenfb'rmiges

Echo liber dem Flughafen. Es wlrd angenommen, daB das Flugzeug dlrekt in das

Zentrum des dazugehb'rlgen Gewltterfal Iwinds elnflog. Die Abwlndzelle war

zudem durch starken Regen gekennzelchnet.

Das Flugbahnprofll konnte unter Verwendung von Flugschrelber- und Cockpit-

Voice-Recorder- Aufzeichnungen rekonstruiert werden (vgl. die 1n BILD III
eingotragenen dberflughbhen iiber eim'gen geodatischen Referenzpunkten 179J).

Die Flugbahn zwischen dem Uefsten Punkt des Landeanfluges (iiber dem Gleit-
pfadsender) und dem Aufschlagpunkt wlrd als parabelahnl1ch angenommen. Der

Scheltelpunkt der Bahn Hegt 1n der M1tte des Bogens In einer Flughb'he von

ca. 60 m.
Fiir den V e r l a u f von Hor izonta lw ind und Ve r t i ka lw ind als Funktion dos
Flugweges slnd In [79]verschledene Simulat ionsmodel 1 e angegeben. Das

wahrschelnlichste dleser Hodelle wlrd hler ven^endet.

Der Horizontalwindverlauf zelgt 1m Bereich x<-500 m elne Zunahme des Gegcn-

wJndes. In diesom Bereich ist die Bb'enfront des horizontal en Ausf lusses an-

zunehmen, In der die Hischungsvorga'nge zwischen der Kal t lu f t des Gewitter-

fal Iwinds und der Umgebungsluft stattfinden.

Ab x > - 5 0 0 m nlmmt der Gegenwlnd linear ab, so daO in diesem Bereich das

Windmodell einer Staupunktstrbmung angesetzt werden kann. Nach dem Wind-

model! 4a aus [79Jnimmt die Gegenwindkomponente ab ;<> +46P m wierter zu.

- A15 -



- A
ll -

A
2.3 

F
lu

g
u

n
fa

ll 
(III). P

h
ila

d
e

lp
h

ia
.

Ira G
etiiot 

von P
h

ila
d

e
lp

h
ia 

bcfandcn 
sich 

am
 N

achm
ittag 

dps 23. 
Jun1 

1076

e
ln

ze
ln

e S
chauer 

und G
nw

ltter. 
W

a'hrend dioser 
Z

e
lt 

stiirzt'3
 elne DOUGLAS D

C
9

der 
A

llegheny 
A

irlin
e

s 
belm

 D
urchstarten 

nach e
in

e
r 

abgebrocnenen Landung

auf 
die 

Landebahn 27R
 des F

lughafens P
h

ila
d

e
lp

h
ia

.

Das F
lugzeug 

g
e

rle
t belro Landeanflug 

zunachst in 
elne 

starke G
egenw

indsche-
rung. 

D
araufhln 

nahm
en 

die 
P

llo
te

n 
den Schub 

zuruck, 
urn die 

F
luggeschw

in-
d

lg
k
e

lt 
herabzusetzen und auf 

dem
 G

le
itp

fa
d 

zu 
b

le
ib

e
n

. 
In 

der 
Na'he 

dor
Landebahnschw

elle w
urde die 

Landung w
egen starken 

S
eitenw

lndes abgebrochen.

W
a'hrend 

des 
D

urchstartens 
nahm

 
der 

G
egenw

lnd 
ab, 

und die 
M

aschine schlug

m
1t 

dem
 H

eck 
voran auf 

dem
 Boden 

auf.

W
etterradaraufnahm

en 
zelgen 

zur 
Z

e
it 

des U
n

fa
lls 

eln 
speerspltzenfb'rm

iges

Echo liber 
dem

 F
lughafen. 

E
s w

lrd angenom
m

en, 
daB

 das F
lugzeug d

lre
kt 

in 
das

Zentrum
 

des dazugehb'rlgen 
G

e
w

ltte
rfa

l Iw
inds 

e
ln

flo
g

. 
D

ie 
A

bw
lndzelle w

ar

zudem
 durch 

starken 
R

egen 
gekennzelchnet.

Das 
F

lu
g

b
a

h
n

p
ro

fll 
konnte 

unter 
V

erw
endung 

von F
lu

g
sch

re
lb

e
r- und C

ockpit-

V
oice-R

ecorder- 
A

ufzeichnungen re
ko

n
stru

ie
rt 

w
erden (vgl. 

d
ie

 
1

n
 B

ILD
 

III
eingotragenen 

dberflughbhen 
iiber 

eim
'gen 

geodatischen R
eferenzpunkten 179J).

D
ie Flugbahn 

zw
ischen dem

 U
e

fste
n

 P
unkt des Landeanfluges 

(iiber 
dem

 G
le

it-
pfadsender) 

und dem
 A

ufschlagpunkt w
lrd 

als 
parabelahnl1ch angenom

m
en. 

D
er

S
ch

e
lte

lp
u

n
kt der Bahn 

H
e
g
t 

1n der 
M

1tte des Bogens 
In 

e
in

e
r Flughb'he von

ca. 
60 m

.
F

iir 
d

e
n V

e
rla

u
f 

vo
n H

o
rizo

n
ta

lw
in

d 
u

n
d V

e
rtika

lw
in

d 
a

ls 
F

u
n

ktio
n d

o
s

F
lugw

eges 
s

ln
d In 

[7
9

]ve
rsch

le
d

e
n

e 
S

im
u

la
tio

n
sm

o
d

e
l 1 e angegeben. D

as

w
a

h
rsch

e
ln

lich
ste d

le
se

r H
odelle w

lrd h
le

r 
ven^endet.

D
er H

orizontalw
indverlauf 

ze
lg

t 
1m

 B
ereich 

x<-500 m
 elne 

Zunahm
e des G

egcn-

w
Jndes. 

In diesom
 B

ereich 
ist 

die 
B

b'enfront 
des h

o
rizo

n
ta

l en A
u

sflu
sse

s an-

zunehm
en, 

In 
der die 

H
ischungsvorga'nge zw

ischen der K
a

ltlu
ft 

des G
e

w
itte

r-

fal Iw
inds 

und der U
m

gebungsluft sta
ttfin

d
e

n
.

Ab 
x

>
-5

0
0 m

 nlm
m

t 
der 

G
egenw

lnd 
lin

e
a

r 
ab, 

so 
daO

 in 
diesem

 B
ereich 

das

W
indm

odell 
e

in
e

r 
S

taupunktstrbm
ung 

angesetzt w
erden 

kann. 
N

ach 
dem

 W
ind-

m
odel! 

4a 
aus 

[79Jnim
m

t 
die 

G
egenw

indkom
ponente 

ab 
;<> +46P 

m
 w

ierter 
zu.

- 
A

1
5
 -



LI*

- A16 -

Dieser Windverlauf stiramt nicht nit den Windverhaltnisscn in einer Stau-

punktstrbmung uberein, bei der der Gegenwind bis zum St.aupunkt linear ab-

nimmt. Die Wierterzunahme des Gegenwindes 1st moglicherweise auf den EinfluB

der Bodengrenzschicht zuriickzufuhren, die in der vorliegenden Untersuchung

nicht beriicksichtigt wird. Statt dessen wlrd die lineare Abnahme der uw_-

Komponente bis zu uw. = 0 angenommen,so daB sich die Lage des Staupunktes

ergibt zu
xst +750 n (yst = 0).

Der Vert1kalw1ndverl auf entsprlcht ebenfal ls dem angegebenen Windmodell 4a

aus der Unfalluntersuchung 179], wobel der in BILO III d/irgestel 1 te Ver lauf

wierterum mit Hilfe des Flugbahnprofils als H = f(«wg' ermft tel t wurde. Da
beim Landeanf lug und dem sich anschl ieGenden parabel fbrmigen Tell der
Flughahn dieselbe Flughbhe bis zu drelmal passiert wird. miiOte entsprechend

dem StaupunktstrBmungsmodel 1 jedes Mai dieselbe Windgeschwlndigkelt in
einer bestlmmten Hb'he auftreten. Nach den Angaben der Unfallanalyse trlfft
das nicht exakt zu. Naherungswelse la'Ot sich jedoch der Vertikalwindverlauf
mit einem konstanten Gradienten wyz beschrelben.

Es ergebcn sich die Werte:

"Wx = 0.022 s'1. wWz = -0.165 s'1,

sowle mit Gl . (26) :
vWy 0.143 s'1 .

FUr die Potentlalfunktion bzw. Stromlinlenglelchung gelten die Parameter:

bzw. ca.

K! tmVsl

0.5
0.011

a

0.022

1

b

0.143
6.5

c

-0.165

-7.5

-c/a

7.5
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A2.4 _ __

Am 3. Juni 1977 ereignete sich am Flughafen Tucson, Arizona, eln Zwischen-
fall, als eine Boeing B727 der Continental Airlines auf der Startbahn 21

startete. Ein ausgedehntes Gewitter hatte etwa 6 Minuten, bevor das Flug-
zeug zum Start anrollte, eine stauhtrockene Bbenfront quer iiber den Flugha-
fen gcsandt, und der Start war so langc verschoben worden, his rtiose Front
den Startbahnbcreich passiert hatte und die Sicht wieder besser wurde. Beim

Lbsen der Bremsen betrug die Gegenwindkomponente ca. -20 bis -22 m/s, urn
dann 1m Verlauf des Rol 1vorgangs auf Mull abzunehmen und schlieBlich nach
dem Abheben in elne Riickenwindkomponente iiherzugehen. Glelchzeltlg stellte

sich eine zunehmende Seitenwindkomponento von rechts eln, die bis zu einer

Geschwindigkeit von -20 m/s anwuchs. Da das Flugzeug Infolge dieser widri-
gen Windverhaltnisse nach den Abheben kaum Hbhe gnwann, streifte es zwei
kurz hinter dem Startbahnende befindliche Leitungsmasten, die Jewel ls nur
eine Hbhe von etwa 11 m hatten. Nach diesem Zusammenpral1 sank das Flugzeug
wieder bis zu einem Bodenabstand von nur etwa 5 m herab, und es ware auf
den Boden aufgeschlagen, wenn nicht eine plbtzlich auftrotende Gegenwind-
komponente eine schlagartige Zunahme der Anstrbmgeschwindlgkelt und oinen
nunmehr kontrol 1ierten Startstelgflug ermbglicht hatte. Die Maschine konnte
schl ieBl ich nach einer Platzrunde lelcht beschadigt auf einer anderen

Landebahn des Flughafens landen [119].

Die in [1191als wahrsche in l ich angenommenen W indve rha l t n i sse sind In

BUD IV wiedergegeben, wobel die Komponente von Gegen- bzw. Riickenwind und
Seitenwind in das in der Draufslcht dargestellte DOWNBURST-Achsensystem
umgerechnet wurden. Die Annahme einer seltlichen Ablage des Staupunktes von

der Flugbahn wird in I1211bestatiqt.

Die zugehbrigen Zahlenwerte lauten:

x^t = +1.610 m, yst = +325 m
sowie »«r-.f*».*•.•>=»-••—=•«.•• I™..*.™.-™*-.--... *..*>,

uWx = 0.015 s'1, vv/y = 0.036 s'1 .

Der rechnerisch zur Erfiillung der Gl.(26) erforderl iche Vertlkalwindgradient

w,,, = -0.051 5-'
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bestatigt einerseits die Aussagen in [119], daG die Vertikalwindkomponente
1m ersten Tell der Flugbahn bis zum ZusamrnenstoB nit den Leitungsmasten
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A2.5 Flugunfall ( V ) , Denver.

Am Nachmittag ries 7. August 1975 entstanden im Raum Denver eine Reihe von

Gewittern. Eines dieser Gewitter befand sich 1m Bereich des Stapleton

International Airport Denver, als dort eine DOUGLAS DC9 der Continental

Air l ines belm Start kurz nach dem Abheben verungliickte 181.

Das Flugzeug hob zuna'chst normal bei vollem Schub von der Satrbahn ab.

Kurze Zeit danach geriet die Maschine in starken Regen. Wahrend des Steig-

'fluges nahm die Fluggeschwindigkeit innerhalb von 5 Sekunden urn ca. 20 m/s

ab, so daO das Flugzeug in einen Sinkf lug iiberging und in der Mahe des

Startbahnendes auf den Boden aufschlug (BUD V).

liber diesen Unfall liegen nur wenige auswertbare Aufzeichnungen vor. Insbe-

sondere sind die Flugschreiberdaten wegen der in Bodennahe auftretenden

Schwankungen im statischen Drucksystem des Flugzeugs mit groBen Unsicher-

heiten behaftet. Die im fo'lgenden wiedergegebenen Oaten entstammen liberwie-

gend den Untersuchungen, die in t78]durchgeflihrt wurden. In [9lsind

einige zusa'tzliche Angaben zu finden. Es sei vermerkt, daB der Absturz aus

Flugleistungsgriinden offensichtlich unvermeidhar war, nachdem die Startent-

scheidung gefallen war [8,691. FUr die charakteristischen GroBen der ange-

nommenen Staupunktstrijmung erha'lt man die Werte:

"Wx 0.03s-'. -0.18 s'

und daraus in bekannter Weise:

vWy = 0.15 s'1

Der Staupunkt legt in diesem Fall auch den Ursprung des geodatischen Flug-

bahnkoordinatensystems fest, so daQ sich die Beziehungen ergeben:

Die Parameter fur Potentialfunktion bzw. Stromliniengleichung ergeben sich

zu:

bzw.

K, [ m V s l

0.5
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a

0.03
1

b
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5

c

-0.1R

-6

-c/a

6
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A2.6 Flugunfall (VI ) , Atlanta.

Am 26. Jull 1981 fUhrte eine Boeing B747 elner europaischen Fluggesell-

schaft einen automatlschen Landeanflug auf die Lanriebahn 26 des Flughafens

Atlanta, Georgia, aus 1123]. Die aktuelle Wetter-information gab vereinzelte
Wolken in 5.000 und 25.000 ft Hone an, ferner eine Plugs lent von 4 NM in
Dunst und eine Lufttemperatur von 36°C.

Das Flugzeug gerlet wa'hrend des Landeanfluges in zunehmenden Regen, der so
dtark zunahm, daO schlieOlich bei Erreichcn der EntscheidungshBhe. (decision
height, DH = 220 ft GND ) von den Piloten die Entscheidung zura Ourchstart
getroffen wurde, da die Landebahn nicht mehr in Sicht war. Trotz des fur
den Durchstart eingestel 1 ten Schubniveaus und elner VergroOerung der Nick-
lage auf +12° sank das Flugzeug welter bis auf ca. 50 ft Radlohb'he liber der
Landeschwelle, wo slch die Situation schlagartig verbesserte und das Flug-
zeug in den gewUnschten Durchstart-Steigflug Uberglng.

Die ca. 10 Minuten vor dem Zwischenfall festgestellte Wetterbeobachtung
"schweres Gewltter mlt Hiederschlag 1m Flughafenberelch" wurde nicht an die
Piloten weltergegeben. Am Flughafen Atlanta wird e1n bodengestiitztes "low
levol aindahear alert system" betrleben. Die Angaben dieses Warnsystems,

die 1n Form von Windbeobachtungen an zwei verschledenen Orten, am geometri-

schen Flughafenmittelpunkt und an der nordBstHchen Flughafengrenze, an die
Nahverkehrs-Fluglotsen weltergegeben werden, haben in diesem Fall jedoch
offenslchtlich keinerlei Aufmerksamkelt erregt [120].

Die Auswertung der AIDS-Flugschrelberaufzeichnungen (Airoraft Integrated
Data System) Hefert die in B1LO VI darpestellten Verlaufe fiir Horizontal-

und Vertikalwindkomponenten langs des Flugweges. Die beachtliche Ruckenwind-
scherung von uWg « -15 m/s auf +15 m/s Uber eine Distanz von nur 1.800 m
und die Vertikalwindscherung von ca. 12 m/s in etwa 60 m Hone auf Null am
Boden Hefert die Gradlenten:

uWx 0.017 s'1 , w,'Wz -0.086 s'1 ,

sowle mit G l . ( 2 6 ) :

0.069 s"1 .
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BILD VI zelgt, daO die Strb'mungs vernaltnisse ausgezelchnet als Staupunkt-

stro'mung beschriehen werden kbnnen. Mit wWz <-0.04 s" ' kann das Wetter-

geschehen nach t81]als DOWNBURST eingeordnet werden; die Kurzzeitfgkeit

und die enge raumliche Bcgrenzung (fiinf vorherfliegende Flugzeuge meldeten

I'n don acht Minuten vor dem Zw ischen fa l l keine Beeintrachtigungen des

Fluges) lassen mbglicherweise auf einen sog. MICROBURST l)22)schlieOen.

FUr die Staupunktkoordinaten erhalt man aus BILO VI:

= -1.000 m, *st = 0.

Danrit lauten die Parameter der Potentialfunktion und der GJeichung der
Stromlinien:

bzw. ca.

Ki [m'/sJ

0.5
0.0085

a

0.017

1

b

0.069

4

c

-0.086
-5

-c/a

5

2.11
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Anhang A3

Analyse der Auswirkungen der Gradienten
Flugzeugbewegung.

, ww auf die

Anhand der Ergehnisse von digitalen Siroulationsrechnungen wird das grund-

satzHche Bewegungs verbal ten eines ungeregelten Flugzeugs In bestimraten

Scherwindsituationen untersucht.

Oazu betrachten wir ein Flugzeug in einera stationaren Landeanflug mit der

Fluggeschwindigkelt VR = 1,3 Vs und dem Bahnwinkel YR. Die zum ausgetrim-

mten aerodynamischen Zustand gehbrigen Stel Igl iedausschlage wie Schubhebel-

stellung, Hbhenruderausschlag und Klappenstel lung, die auch die stationaren

Windverha'l tnisse vor Beginn der Windscherung beriicksichtigen, werden fiir

die gesamte Dauer der Betrachtung konstant auf den Werten des ungestorten

Ausgangsflugzustandes gehalten.

Als Windstbrung verwenden wir eine lineare Scherung des Windes ahnlich der

Darstellung in BILD 5, jedoch

- Innerhalb eines begrenzten Scherbere lches bei den wegbezogenen

Gradienten Uyx und wWx sowle

- Innerhalb elner bestlmmten Scherschlcht bei den hohenbezorienen

Gradienten uWz und wy?.

Die Einfliisse der obengenannten vier Windgradienten einer zweidimensionalcn

Strbmung werden fiir posi t ive und negative Werte jcwcils einzeln dargostcl l t

(BILD A3.1).

A3.1 Antwortverhalten auf eine Scherung des Horlzontalwindes.

Nach den bereits in Abschnitt 4.3 getroffenen Aussagen fliept das Flugzeug
stationar in den Scherbereich ein (V^-ft) = 0), so daO zu Reginn der Stbrung
entsprechend G?.(51) mit ww = w^ = 0 gilt:
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_BI ID A3.1: Bewegungsverhal ten eines ungeregelten Flugzeugs in verschiedenen

Windscherungen (Ergebnisse nichtlinearer digitaler Simulationen).
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(51) V ( t ) = m1t V H ( t )

O a m i t erglbt slch nach Gl . (68) un te r V e r n a c h l a s s l g u n g der l o k a l e n

Vlinda'nderungen fur die zeWiche ftnderung des Wlndes:

(68): uWx sin

A3.1.1 Gegenwindscherung.

Eine Gegenwindscherung wfrd gekennzelchnet durch ei'ne zei'tllche Wfndanderung

uw(t) < 0 .

In einem Landeanflug mit Y < 0 erfullen wlr dlese Bedlngung 1n jedem Fall

mlt den Horlzontalwlndgradlenten

u w x < 0 bzw. u W 2 > 0 .

Treten die Horizontalwfndgradlenten In Komhlnatfon auf, so fst die obige

Bedingung erf ill H fiir den Fall

u w x < u u z t a n Y ( u w x < 0 . u W z ? 0 ) .

A3.1.2 Riickenwindscherung.

E1ne flugzeugbezogene Ruckenwlnilscherung yilrd charakterlsiert durch eine

Horizontalwlndanderung

uw(t) > 0 .

Fur negative Bahnvdnkel wird dlese Forderung unter Verwendung der oblgen

Glelchungen 1mmer erfiillt fur

u w x > 0 bzw. uWz > 0,

sowie be1 glelchzeitlgem Auftreten belder Gradlenten unter der Nebenbedln-

gung

uMx * uMz tan T » wenn "MX * ° uncl uMz ̂  °'
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Zur Beschrelbung des dynamischen Antwor tverhal tens elnes ungesteuerten

Flugzeugs 1n ciner Scherung des Horizontalwlndes wird auf Abschnitt 4.3
verwlesen. Verg le lch t man anhand der in Abschnitt A3.1 angegebenen
Gleichung fiir Uy(t) dfe Auswirkungen der Horlzontalwindgradienten uWx und
uWz miteinander, so zeigt sich, daO beide mit unterschledlichen Faktoren in
die zeitHche Anderung des Horizontalwlndes elngehen. Uahrend der wegbezo-
gene Gradient Uyx nahezu vol 1 zur Geltung kommt (cos y -1), wlrd der hb'hen-
bezogene Gradient uWz m1t dem Sinus des Bahnwlnkels gewlchtet (GroBenord-
nung 1m Landeanflug: slny = y = -0.05 rad). Gle1chzeit1g muB aber beachtet
werden, daB die In der Natur beobachteten Uyx-Gradienten 1.a. etwa eine
Zehnerpotenz klelner slnd als die auftretenden uMz-Graclienten.

AS. 2

FUr eine allgemelne Betrachtung des Flugzeugverhal tens 1n elner Scherung
der Vertlkalwlndkomponente (uy, Uy = 0) bedlenen wlr uns der G1.I69):

(69): w(t) uKk(t) cos y(t) - sin y(t)

der Vertlkalwlnd-

* - w W g / V

Da die Vertlkalwlndkomponente nahezu senkrecht zu den flugzeugbezogenen
Geschwlnbdlgkelten V,< und V^wirkt, 1st 1n Gl.(44) nur ein schwacher EinfluO
auf den Betrag dleser ZustandsgrbBen festzustellen:

(44): U|(k - V . -wwg Y -

Gl.(45) zeigt demgegenUber, daB der Windanstellwinkel
komponente dlrekt proportional 1st:

(45): ow

Anhand der Gl.(38) sei eine A'nderung des Vertikalwlndes. diskutiert:

(38): 0 = Y + a - aw .

In dieser Gleichung repra'sentleren 0 und y zwel Zustandsgrb'Ben, die 1hren
Wert erst nach elner gewlssen Zeltverzbgerung infolge oiner Veranderung der
Wfderstandsglelchung ( --J) bzw. der Nickmomentengleichung (-0) andern. Fur
elnen kurzen AugenbUck kb'nnen w1r also diese beiden Winkel als konstant
ansehen. Eine Anderung des Wlndanstellwlnkels flihrt dann im Moment ihres
Entstehens zu einer ebenso groflen Andrrung des Anstellwinkels:

- A29 -

Ira Fall elner Vertikalwind-Scherung werden die aerodynamlschen Krafte a lso
nlcht wie 1n Abschnitt A3.1 durch elnen vera'nderten Staudruck, sondern
durch eine Drehung der Anstrb'mrichtuhg aus dem urspriingllchen Glelchgewicht

gebracht. Daraus erglbt sich eine nur unbedeutende Anregung der Phygolde,
die in den Kurven nl n undM\Min BILD A3.1 kaum zu erkennen 1st. Aus der
natiirlichen Anstel Iwlnkel stabil itat des Flugzeugs resultlert eine offen-
sichtllch nahezu aperlodlsch verlaufende Flugzeugreaktlon, In deren Ver lauf
sich der Bahnwinkel auf den neuen Wert y^ einstellt. Die Flugzeugantworten
auf eine Scherung des Ver t lka lw lnds unterschelden sich damft In Ihrer
Dynamik deutUch von den Reaktlonen auf eine HorUontalwindscherung.

A3. 2.1 Aufwindscherung^

Bel elner Aufwlndscherung liegt eine zeltliche Anderung der Vertikalwlnd-

komponente w H ( t )<0 vor. Betrachten wlr wlederum elnen Landeanflug nit Y<0.
so laBt sich diese Gleichung erfUllen durch die Vertlkalwindgradlenten

wWx < 0 bzw. wwz < 0 .

FUr den Fall. daB die Vert1kalw1ndanderung Infolge elnes Zusammenwlrkens
belder Gradienten entsteht, liegt eine Aufwlndscherung auBerdem vor bel

wWx < wWz tan Y fUr wWx " °' WMZ ? °'
Wie vom Segelflug her bekannt 1st, fuhrt eine zunehraende Aufwindkoraponente
zu elnem flacheren Bahnwinkel y bis hln zu Werten y>0 (vgl. die Kurven (±\\)

in BILD A3.1).

A3. 2. 2 Abwindscherung^

Zunehmender Abwind wlrd charakterlslert durch elnen Verlauf ww(t)> 0. FUr
negative Bahnwinkel gehbren dazu folgende Vertlkalwindgradlenten:

wwx > 0 bzw. wwz > 0 .

AuBerdem wlrd die Gleichung durch eine Komb1nat1on der Gradienten crfUIH:

wwx > wWz tan y , mit wWx > 0, wwz ? 0.

Eine zunehmende Abwlndkomponente laOt den Bahnwinkel y steiler werden

(Kurven in BILD A3.1).
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Anhang A4

Oaten des Beispielflugzeugs AIRBUS A300-B2

Als Beispielflugzeug wurde der AIRBUS A300-B2 verwendet (BILD A4.1).

_̂̂ ĵ ^

BILD A4.1: Dreiseitenanslcht des AIRBUS A300-B2.

Baudaten des Flugzeugs

Fluggewicht

TrSgheitsradius

Bezugsf 1 Ugel f lache

Bezugsflugeltiefe

Schubeinstellwinkel

Triebwerkshebelarm

Anzahl der Triebwerke

6

ry
s

1
p

0

rF

"2

= 1,275 • 106

= 9,0

= 260

= 6,608

= 0°

= 2,02

= 2

N

in
r)

a,2

m

m

Ilf
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Aerodynarolj^

Tri ebwerkjcha£akteristjkTr1ePwerK5cnaraM.c. . J v , ^

.Oer Trlebwerksschub wlrd als quadratisch von der F1uggeschw1ndigke1t
abhanglge Grb'Oe dargestellt. Dazu verwenden w1r die Glelchung:

; r. 2 Z b = -630.031 N s/n, c = 223.204,336 N

1,845 ' 106 N pro Trlebwerk,

-45.270 N s/m.

Fluggeschwlndlgkelt

Bahnwlnkel

Anstellwlnkel

Schlebewinkel

Nickwinkel

Orosselgrad

Auftriebsbelwert

Wlderstandsbelwert

Schubbelwert

Horlzontalwind

Vertikalwind

VR =

VR =

°R =

6R =
0-R
DF

CAR =

CWR =

CuR •

'UWR =

WWR =

72 m/s

-3°
9,24°

0°

6,24°

0,281

1,5219

0,2049

0,1257

0 m/s

0 m/s
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Anhang AS

Unearlsferung der Bewegungs-Dlfferentialglelchungen und welterer

mifsglelchungen.

3e1 der Unearlslerung der Bewegungs-Differentlalglelchungen und weiterer

Hllfsgleichungen werden die folgenden Abkiirzungen vorwendet (nach [97]):

-g cos YR ,

P/2 VR | ( -2 CWR cos OWR + 2 CAR sin OWR ) + FV

<>/2 VR I ' CAR cos aWR + CWR sin °WR + Cp

/ m,

p/2 ^ ™ ( 2 CAR cos OWR + 2 CWR sin
) / m ,

ZaW = "/2 WR AR

UWR

VR

aW

KA uWx " KB

K ^ - 1/V

- 1/V

- A33 -

KC UWX ' KD WWZ

KB WWZ

KC uWx TR
K0 WWZ

WWR - UWR/VR
WWR

"KkR

-wWz

Werden die in den Abschnitten 6.1.1 und 6.1.2 angegebenen Vernachiassigungen
der stationaren Horizontal- und Vertikalwindanteile in den Gin. (94,95) beriick-
sichtigt, so vereinfachen sich diese Gleichungen auf:

6V

6° i

6W

fur UWR
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Anhang A6
BS=a=S3QB

Analyse des Leistungsgleichgewichts eines Flugzeugs im Landcanflug
unter detn ElnfluO elner Windscherung mit konstantem Gradlenten.

Im statlona'ren Landeanflug (V, Y = 0) fst das Flugzeug auf eine stetfge
Abnahme der Totalenergle ausgetrimmt, die durch eine gleichfbrmige Xnderung
der potentiellen Energie gegeben 1strt:

e • - - HR = uKk)R sin YR = const. (A6.1)

Belm Elnsetzen elner Vlindscherung (z.B. elner wegabhangigen Scherung des

Hor1zontalw1ndes mit dem konstanten Gradlenten uWx) gilt fiir den ersten

Moment der Stbrung:

(51): uKk =

hier: V ( t ) =

0 -> V ( t ) = -uw(t) ,

cos Y ( t ) uWx •

(A6.2)

(A6.3)

Wahrend slch V( t ) kurzfrlsttg andert, laOt slch bei statisch geschwindlg-

keltsstabllen Flugzeugen (CmV > 0) aussagen, daO sich die Referenzflugge-

schwindlgkelt VR langfristlg wieder einstellt, so d;iB slch trotz G1.(A6.3)

nSherungswelsfi ansetzen la'Ot:

V ( t ) • VD = const. (A6 .4)

Damlt stellt slch Innerhalb der Scherung folgendes Leistungsglelchgewlcht
eln:

e(t) « Hn + -L-I . (A6.5)

Da slch der zwelte Summand von G1.(A6.5), also der aeroklnetlsche Antell,
wieder auf den urspriingllch ausgetrlmmten statlonaren Zustand elnstellt,
wlrd die auftretende Energleanderung langfristlg offensichtlich in eine
zeitvarlable HBhenSnderung ii(t) umgesetzt.

* Zur Definition der Totalenergle siehe Anmerkung am Ende dieses Anhanges.
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Hit
H(t)

HD

Sln Y ( t ) l

"Kk,R

( A 6 . 6 )

( A 6 . 7 )

V V • -uKk(t) cos Y l t J VR uwx < A 6 - 8 >

erhalten wir aus G1.1A6.5) nach Division durch uKk(t) cos Y ( t ) :

. . UKu n Sin Yp Vp Uu.,
t a n Y ( t ) « *K-K H— - -B—wx .

uKk(t) cos Y < t ) g

Setzen wir nSherungswelse

sin YR / cos Y < t ) = tan YR

und beachten ferner G1.U32):

"Kk(t) ' "Kk.R^.

so erglbt sich fur G1.(A6.9):

tan Y(t) = tan YR e
 Wx - VR uWx / g .

(A6.9)

(A6.10)

(A6.ll)

(A6.12)

© ©
Das Zeltverhalten des Bahnwinkels setzt slch somit zusammen aus:

(a) einer aperiodischen Veranderung des Referenzbahnwlnkelanteils, die

sich aus einer entsprechenden Anderung der Bahngeschwindigkcit (Ueg-

uurzel) erglbt; 1m HoHzontalflug verschwindet dleser Antell.

(b) einem (naherungswelse) konstanten Lelstungsantei l , der z t i s a t z l i c h

infolge der Windscherung entsteht und dem Winr tg rad ien ten und der

Referenzfluggeschwindigkelt proportional fst. Oahe* sfnd positive

Windgradienten (Riickenwindscherung) leistungsverschlechternri, wShrend

umgekehrt negative Gradienten (Gegenwindscherung) die Flugleistungen

verbessern. Kir konnen diesen Leistungsanteil mit dem erforderlichen
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Schubantell (2) 1m BILD 35 des AbschnHts 4.2 verglelchen, der der
zeltHchen Anderung des Wi'ndes proportional ist und dort den wichtig-
sten Antell darstellt. Wird die notwendige Schubverstellung wie im
Fall des ungesteuerten Fluges nicht vorgenommen, so entsteht ein
schlagartlger SchubiiberschuO bzw. Schubmangel, und eine entsprechende
Antwort des Bahnwlnkels 1st die Folge.

Ein typlscher Bahnverlauf fiir dieses Belsplel 1st In HILD 47 wledergegehen.

Anmerkung zur Definition der Totalenergle:

Als Totalenergle des Flugzeugs wlrd 1m vorllegenden Fall die Summe aus

potentleller und kinetischer Energie definiert.wobel die klnetische Energie
m1t dem Geschwlndlgkeltsvektor der FluggeschwindlgkeH \f geblldet und pra-
zlser n,1t dem Ausdruck aerokinetisohe Energie, der hler neu elngefiihrt
werden soil, beschrleben wlrd:

Ltot upot kin m g H In, |V|8

Da die Grb'Oe der kinetlschen Energie allgemeln von der Wahl des Bezugs-

Inertlalsystems abha'ngt, andererselts das glelchformlg mit dem Wind bewegte
aerodynamlsche Bezugssystem (des Plloten, der keine Erdreferenz hat) eben-
falls ein Inertial system 1st, 1st die obige Definition physikalisch korrekt.
HinslchtUch der Problematlk dieser Definition bei veranderl Ichen W1nd-

geschwindigkelten sel auf [116]verw1esen.
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