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Kapitel 1

Einleitung

1.1 Aufgabenstellung

Ziel der Arbeit ist die Aufstellung eines Modells und die Entwicklung ei-
ner Flugregelung fiir ein vorhandenes Modellflugzeug. Das Flugzeug hat eine
Spannweite von 2.5m und eine Abflugmasse von ca. 15kg. Zur Durchfiihrung
von Flugversuchen muss die am Lehrstuhl entwickelte Steuerungshardware in
das Flugzeug integriert und eventuell angepasst werden. Die Steuerung und
Regelung soll einfache Flugmandver ermdoglichen, wie z. B. Wegpunkte an-
steuern, vorgegebene Hohen und Geschwindigkeiten halten. Ein Regelungs-
und Steuerungsalgorithmus zum autonomen Starten und Landen soll eben-
falls entwickelt und getestet werden. Zur Verifikation der entworfenen Algo-
rithmen sollen Flugversuche durchgefiihrt werden.

1.2 Struktur der Arbeit

Zu Beginn wird in Kapitel 2 ein kurzer Uberblick iiber das verwendete Mo-
dellflugzeug gegeben und die Sensoren und Aktoren vorgestellt. Die Ent-
wicklungsumgebung zur Implementierung der Steuerung und Regelung wird
beschrieben.

Zum Entwurf eines Reglers muss ein mathematisches Modell aufgestellt
werden. Dazu werden zunéchst in Kapitel 3 die einzelnen Komponenten des
Flugzeugs und ihre Modellierung vorgestellt. Uber die Bewegungsgleichungen
eines starren Korpers werden in Kapitel 4 die Komponenten des Modells zu
einem Gesamtsystem mit sechs Freiheitsgraden zusammengefiigt. Das ma-
thematische Modell wird mit Daten aus realen Flugversuchen verifiziert.

Anhand der nichtlinearen Gleichungen wird in Kapitel 5 ein lineares Mo-
dell erstellt anhand dessen der Flugregler entworfen wird. Die Ergebnisse
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8 KAPITEL 1. EINLEITUNG

der Simulation und der Flugversuche werden vorgestellt und verglichen. Die
fiir Flugversuche notigen Navigationsalgorithmen fiir die Soll-Trajektorien-
Generierung werden in Kapitel 6 vorgestellt. Abschliefsend werden in Kapitel
7 die Ergebnisse zusammengefasst und diskutiert.

1.3 Stand der Forschung

Seit mehren Jahren beschéftigt sich das Fachgebiet Prozessdatenverarbei-
tung und Robotik der TU-Berlin erfolgreich mit autonom fliegenden Modell-
hubschraubern. Zur Zeit im Rahmen des EU-Projekts “Aware” [I]. Die im
Rahmen dieses Projekts entstandene Hard- und Software wurde fiir die Rea-
lisierung des in dieser Arbeit vorgestellten autonomen Flugzeugs genutzt. Die
Modellierung und Regelung eines Flugzeugs und Hubschraubers unterschei-
den sich jedoch und wurden deswegen fiir das Flugzeug neu entwickelt.

Im Rahmen des “Aware” Projekts werden die Einsatzmdglichkeiten von
autonomen Hubschraubern zum Lastentransport sowie zum Aufbau und zur
Reparatur von Sensornetzwerken erforscht und implementiert. Hubschrauber
kénnen eine Position sehr genau anfliegen und halten und eignen sich des-
halb gut fiir den Transport von Lasten zu einem bestimmten Punkt oder die
genaue Beobachtung eines begrenzten Gebiets. Probleme ergeben sich beim
Hubschraubers durch den hohen Energieverbrauch zum Fliegen insbesondere
im Schwebeflug, daraus ergibt sich eine kiirzere Einsatzdauer im Vergleich
zu einem Starrfliigelflugzeug. Ein unbemanntes Flugzeug dagegen kann iiber
langere Zeit in der Luft bleiben und aus grofserer Hohe ein groftes Gebiet
iiberwachen.

Die ersten Autopiloten fiir bemannte Flugzeuge wurden schon im Jahre
1950 eingesetzt. Unbemannte Fluggerdte (UAV) sind aktuell Thema vieler
Forschung- und Entwicklungsarbeiten da die Entwicklung in der Grofe von
Modellflugzeugen ist erst in den letzten Jahren durch immer kleinere und
preiswertere Sensoren und Mikroprozessoren méglich geworden ist. Es gibt
schon viele Gebiete in denen Drohnen eingesetzt werden. Beim Militér kom-
men Drohnen vielfach zur Aufkliarung aber auch in Kampfhandlungen zum
Einsatz. Die militarisch einsetzten Drohnen bewegen sich zum grofsten Teil im
Bereich mehrerer 100kg Abflugmasse. Uber die dort eingesetzten Verfahren
zur Regelung und Modellierung sind nur wenig Informationen verfiighar.

In der zivilen Nutzung kommen Drohnen hiufig fiir die Metereologie zum
Einsatz. Beispielhaft sei hier das Paparazzi Projekt [3] genannt. Mit dem dort
entwickeltem System wurden schon mehrere Expeditionen durchgefiihrt. In
[12] werden die Ergebnisse eines Messflugs in Island mit einer Drohne, ge-
steuert durch den Paparazzi Autopiloten, vorgestellt. Der Paparazzi Auto-
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pilot ist mit der gesamten Soft- und Hardware frei verfiighar. Der Autopilot
wird hauptsdchlich zur Steuerung von kleinen Flugzeugen im Bereich von 1kg
Abflugmasse eingesetzt. Der Flugregler besteht dort aus je einem PID Reg-
ler fiir Langs- und Seitenbewegung. Die Parameter werden in Flugversuchen
angepasst.

Thema vieler aktueller Forschungen sind die “Micro Air Vehicle” (MAV).
Dabei handelt es sich um autonome oder ferngelenkte Fluggerite mit einer
Spannweite von 0.5m abwirts. Beispielhaft fiir die MAVs sei hier die Uni-
versity of Florida [11] genannt. Auf diesem Gebiet finden auch regelméfig
Wettbewerbe fiir Indoor- und Outdoorfluggerite statt.

Fiir die Modellierung der Aerodynamik eines Flugzeugs werden oft mehr-
dimensionale Tabellen mit Kraft- und Momentenkoeffizienten sowie Deriva-
tiven eingesetzt. Diese Tabellen werden entweder im Windkanal gemessen
oder anhand von Handbuchmethoden aus der Literatur abgeschitzt oder
mit CFD! Berechnungen bestimmt. Beispiele fiir diese Art der Modellierung
finden sich in [10] und [18].

Eine interessante Arbeit zur Modellierung und Regelung eines Modell-
flugzeug vergleichbarer Abmessungen ist [17].

Der Start und die Landung werden bei den meisten kleineren autonomen
Flugzeugen manuell durchgefiihrt, da dabei eine genaue Messung und Ein-
haltung einer vorgegebenen Flugbahn nétig ist. Dies ist nur mit einer guten
Sensorik und einem leistungsfahigem Flugregler moglich. Einige groftere mi-
litdrische Drohnen starten und landen wie ein normales bemanntes Flugzeug
auf einem Flugplatz. Eine weit verbreitete Methode zum autonomen Start
ist, das Flugzeug mit einem speziellen Katapult zu beschleunigen, so dass es
anschliefend autonom weiterfliegen kann. Die “LUNA” Drohne [2] der deut-
schen Bundeswehr ist ein Beispiel dafiir. Wenn die Landung nicht manuell
durchgefiihrt wird, kommen héufig Fangnetze oder Fallschirme zum Einsatz.
Zum autonomen Start und Landung mit unbemannten Starrfliigelflugzeugen
auf einem Fahrwerk wurden bisher nur wenige Arbeiten verdffentlicht. Ein
Beispiel fiir eine simulierte, autonome Landung mit einem Flugzeug, welches
dhnliche Abmessungen hat, wie das in dieser Arbeit untersuchte, ist in [19] zu
finden. Bei kleineren und robusten unbemannten Flugzeugen im 1kg Bereich
gibt es schon einige erfolgreiche Ansétze mit Unterstiitzung bildgebender
Sensoren autonome Landungen durchzufiihren, dies unterscheidet sich aber
deutlich von der Aufgabe mit einem 15kg schweren Flugzeug auf einem Fahr-
werk zu landen. In [7] wird die autonome Landung eines etwa 2kg schweren
Nurfliigelflugzeugs ohne Fahrwerk beschrieben. Erfogreich durchgefiihrte au-
tonome Starts und Landungen auf einem Dreibeinfahrwerk mit einem etwa

!'Numerische Strémungsmechanik (eng. Computational fluid dynamics)
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50kg schweren UAV werden in [6] vorgestellt.



Kapitel 2

Systembeschreibung

Fiir die Implementierung der Steuerung und Regelung wurde die vorhande-
ne Entwicklungsumgebung des “Labors fiir autonome Flugroboter” der TU-
Berlin verwendet. Das System wurde fiir die autonomen Hubschrauber entwi-
ckelt und erfolgreich eingesetzt. Im Rahmen dieser Arbeit wurde das System
in das Flugzeug integriert und angepasst. Im Folgenden wird der prinzipielle
Aufbau der Entwicklungsumgebung beschrieben.

2.1 Das Modellflugzeug “Bully”

Bei dem in dieser Arbeit verwendeten Modellflugzeug vom Typ “Bully” han-
delt es sich um ein handelsiibliches Modellflugzeug, das als Bausatz erworben
werden kann. Durch den grofsen Rumpf und der robusten Bauweise eignet sich
das Modell gut als Versuchstriager. Auf der Abbildung ist das Flugzeug-
modell startklar montiert. Vor den Tragflichen mittig im Rumpf befindet
sich eine der zwei WLAN-Antennen, hinter den Tragflichen befindet sie die
Antenne des GPS-Empfingers. Die Abbildung zeigt die wichtigsten Ab-
messungen und die Lage der flugzeugfesten Achsen.

Die Tragflachen und Hohenleitwerke lassen sich leicht demontieren, so ist
der Transport auch in einem kleineren PKW moglich. Die gesamte Steue-
rungshardware wurde in den Rumpf eingebaut, um die Aerodynamik des
Flugzeugs nicht zu beeinflussen. Unter dem Rumpf befindet sich ein Rahmen
aus Aluminium-Profilen zur Aufnahme von weiteren Nutzlasten wie Kame-
ras oder anderen Sensoren. Ohne die Komponenten fiir den autonomen Flug
betrigt die Abflugmasse ca. 10kg, mit allen Einbauten fiir den autonomen
Flug betriagt die Abflugmasse ca. 15kg. Das Flugzeug ist mit Quer-, Seiten-
und Hohenruder und mit Landeklappen ausgeriistet. Als Antrieb dient ein
Einzylinder Zweitaktbenzinmotor mit 58cm? Hubraum und elektronischer

11



12 KAPITEL 2. SYSTEMBESCHREIBUNG

Abbildung 2.1: Das Flugzeugmodell “Bully” komplett montiert

2480

Motor mit Luftschraube

1877 .4

Querruder Landeklappen

Seitenruder Hohenruder

Abbildung 2.2: Ubersichtszeichnung des Flugzeugmodells “Bully”
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Ziindung, damit ist das Modell sehr stark motorisiert. Die Flugzeit betragt
mit dem eingebauten 1/ Tank iiber 30 Minuten. Zur Stromversorgung kom-
men Lithium-Polymer Akkus zum Einsatz, die fiir mehrere Stunden Flugzeit
ausgelegt sind. Der Aktionsradius betrigt etwa 500m mit einer maximalen
Hohe von ca. 250m iiber dem Boden, begrenzt durch die Reichweite der
Funkverbindungen und den Sichtbereich des Sicherheitspiloten.

2.2 FEchtzeitrechner

Die Simulation und Regelung wurde auf einem PC mit Matlab/Simulink
entwickelt und getestet. In einem Echtzeitrechner im Flugzeug wird die Re-
gelung ausgefiihrt, dort laufen die Signale aller Sensoren zusammen. Aus den
Sensordaten errechnet der in Simulink entwickelte Algorithmus die Werte fiir
die Aktoren. Die zeitdiskrete Regelung wird mit einer konstanten Frequenz
von 100H z ausgefiihrt. Der Echtzeitrechner besteht aus einem embedded
x86 Prozessor im PC104 Format. Als Echtzeitbetriebssystem wird Microsoft
Windows CE eingesetzt. Alle Sensoren und Aktoren des Systems sind iiber
serielle Schnittstellen angeschlossen. Die Kommunikation mit der Bodensta-
tion erfolgt iiber eine drahtlose Netzwerkverbindung (WLAN) .

2.3 Ansteuerung der Servos

Die Kontrolle der Servos kann jederzeit vom Sicherheitspiloten {ibernommen
werden. Die Servos sind an einen Modellbauempfinger der Firma ACT an-
geschlossen. Dieser Empfanger besitzt eine serielle Schnittstelle, iiber die der
Echtzeitrechner mit dem Empfénger kommuniziert. Es stehen 12 Kanile zur
Verfiigung. Uber einen Kanal kann der Sicherheitspilot die Kontrolle an den
Flugregler iibergeben. Die manuelle Steuerung des Flugzeugs erfolgt iiber
eine handelsiibliche Modellbaufernsteuerung.

2.4 Sensoren

Zur Messung der Systemzustiande und der Umgebung befinden sich mehre
Sensoren im Flugzeug.

Zur Bestimmung der Position und Bahngeschwindigkeit wird ein hoch ge-
nauer differenzieller GPS-Empfanger der Firma Novatel eingesetzt. Die Ge-
nauigkeit der Positionsbestimmung liegt dabei im cm-Bereich und wird mit
25H z gemessen. Die Korrekturdaten fiir den GPS-Empfénger werden von der
Basistation gemessen und an das Flugzeug gesendet. Diese Genauigkeit und
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Messfrequenz in der Positionsbestimmung ist fiir die Bewertung des Reglers
und fiir die Implementierung einer autonomen Landung notig.

Die Bestimmung der Bahngeschwindigkeit ist fiir das autonome Fliegen
des Flugzeugs nicht ausreichend. Alle dufseren Krifte, die auf das Flugzeug
wirken, sind von der Geschwindigkeit durch die Luft V, abhingig. Deshalb
wurde, abweichend von der Sensorik an den autonomen Hubschraubern, ein
Prandtl-Rohr zur Messung der Fluggeschwindigkeit am Flugzeug befestigt.
In der Abbildung ist unterhalb der rechten Tragfliche das Prandtl-Rohr
zu erkennen.

Fiir die Messung der flugzeugfesten Drehgeschwindigkeiten py, g¢, 7 und
Beschleunigungen iy, 0, w; wird eine Microstrain GX-1 inertial Messeinheit
(IMU) eingesetzt. Die in der Microstrain eingesetzten MEMS-Gyroskope sind
kalibriert sowie temperaturkompensiert und haben eine geringe Offesetdrift.
Aus diesen Grofen und mit Hilfe des Erdmagnetfeldes wird die Orientierung
geschitzt. Der Algorithmus zur Lageschétzung wurde aus der Entwicklungs-
umgebung der autonomen Hubschrauber iibernommen und wird in dieser
Arbeit nicht weiter beschrieben.

Die Drehzahl des Motors und der Versorgungsspannung des Steuerungs-
systems werden ebenfalls gemessen.

2.5 Bodenstation

Die Bodenstation besteht aus einem Laptop, ein WLAN-Accesspoint und der
DGPS-Basisstation. Uber den WLAN-Accesspoint besteht eine Datenverbin-
dung zum Flugzeug. Sie dient wihrend der Flugversuche zur Bereitstellung
von Korrekturdaten fiir den GPS-Empfinger im Flugzeug und zur Uberwa-
chung und Aufzeichnung der Messdaten. Von der Bodenstation aus ist es
moglich wihrend eines Flugversuchs Parameter der Regelung zu verédndern.
Die Ubertragung von Messdaten und Parameterinderungen erfolgt iiber den
“external Mode” von Simulink.



Kapitel 3

Komponenten des Modells

Fiir den Entwurf und Test eines Reglers ist ein moglichst genaues mathe-
matisches Modell des zu regelnden Systems nétig. In diesem Kapitel werden
die einzelnen Systeme des Flugzeugs und deren Modellierung vorgestellt. Die
Modellierung der einzelnen Systeme wird, wenn mdéglich, anhand von Mess-
daten verifiziert.

3.1 Koordinatensysteme

Um den Zustand eines Korpers im dreidimensionalen Raum beschreiben zu
kénnen, miissen Koordinatensysteme definiert werden.

Es werden verschiedene Koordinatensysteme definiert, um bestimmte vek-
torielle Grofen iibersichtlich darstellen zu kénnen. Die verwendeten Koordi-
natensysteme sind rechtwinklig und rechtshidndig. Die in dieser Arbeit ver-
wendenten Koordinatensysteme orientieren sich an den Definitionen in DIN
9300 [5]. Bei der Angabe von vektoriellen Gréofen und Gleichungen wird durch
einen tief gestellten Index das verwendete Koordinatensystem bezeichnet. Die
folgende Koordinatensysteme werden verwendet:

a: aerodynamisch

f: flugzeugfest

g: geoditisch oder erdlotfest
iz inertial

k: flughahnfest

Das flugzeug- oder korperfeste Koordinatensystem f hat seinen Ursprung
im Schwerpunkt des Flugzeugs. Die X-Achse geht vom Schwerpunkt nach

15
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|

i1}

vZ,

Abbildung 3.1: Orientierung des flugzeugfesten Koordinatensystems in Bezug
auf das erdlotfeste

vorne und wird mit X; bezeichnet. Die Y-Achse zeigt in Richtung der rechten
Tragflache und wird mit Y; bezeichnet. Die Z-Achse zeigt nach unten und
wird mit Z; bezeichnet.

Zur Beschreibung der Position des Flugzeugs im Raum muss ein Inertial-
system definiert werden. Das Inertialsystem ¢ wird auch als erdfest bezeichnet
und hat seinen Ursprung in einem Punkt auf der Erdoberfliche. Die X-Achse
des Inertialsystems X; zeigt nach nach Norden, Y; nach Osten und Z; nach
unten, in Richtung des Erdmittelpunktes.

Das erdlotfeste oder geodétische Koordinatensystem ¢ hat die gleiche
Achsendefiniton wie das erdfeste, jedoch liegt sein Ursprung im Ursprung
des flugzeugfesten Koordinatensystems. Um die Orientierung des flugzeug-
festen relativ zum erdlotfesten Koordinatensystem zu definieren, wird eine
Transformation iiber eine Folge von Eulerwinkeln definiert. Die Definition
der drei Eulerwinkel W, ©, ® ist in Abbildung dargestellt. Die Transfor-
mation eines Vektors ffg in flugzeugfeste Koordinaten ist durch die folgende
Transformationsmatrix definiert:

cos V¥ cos © sin W cos © —sin©®
My, = | cos¥sinOsin® —sinWcos® sinVsinOsin® + cos ¥cosP cos O sin
cosUsin®cos® +sin¥sin® sin¥sinO®cos® — cos¥Usin® cosO cosP

Ap = AgMy,
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Abbildung 3.2: Orientierung des flugzeugfesten in Bezug auf das aerodyna-
mische Koordinatensystem, aus [5]

Abbildung 3.3: Orientierung des flugbahnfesten in Bezug auf das erdlotfeste
Koordinatensystem, aus [15]

Wegen der Orthogonalitit der Transformationsmatrizen ist eine Transforma-
tion in die entgegengesetzte Richtung mit der transponierten Matrix méglich.

Das aerodynamische Koordinatensystem a wird zur Angabe von aerody-
namischen Kréften verwendet. Die X-Achse des aerodynamischen Systems
zeigt in die Richtung der Geschwindigkeit durch die Luft V. Dieses Koordi-
natensystem ist damit wie folgt definiert:

Vaia=1 0
0

a

Die Abbildung[3.2]zeigt die Definition der Winkel o und (3 zwischen dem flug-
zeugfesten und dem aerodynamischen Koordinatensystem. Die Transformati-
on von aerodynamischen in flugzeugfeste Koordinaten ist durch die folgende
Transformationsmatrix definiert:

cosacosf3 —cosasinfi —sina
My, = sin (3 cos 3 0
sinacos —sinasinfl cosa

Das flugbahnfeste Koordinatensystem £ dient zur Angabe der Geschwin-
digkeit des Flugzeugs gegeniiber des Inertialsystems und zur Navigation. Die
X-Achse zeigt in richtung der Geschwindigkeit gegeniiber dem Inertialsys-
tem V. Die Y-Achse liegt in der xy-Ebene des erdlotfesten Systems. Das
flugbahnfeste Koordinatensystem definiert sich damit wie folgt:

k

Die Abbildung zeigt die Definition der Winkel y und 7 zwischen dem
flugzeug- und flugbahnfesten Koordinatensystem. Die Transformationsma-
trix zwischen diesen Koordinatensystemen ist:

CcOsycosy cosvysiny —sinvy
M, = —siny COos Y 0
sinycosy sinysiny cosvy
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Abbildung 3.4: Versuchsaufbau der Antriebskraftmessung

3.2 Bestimmung der Tragheitsmatrix

Um das Verhalten des Flugzeugs als starren Koérper modellieren zu kénnen,
ist die Bestimmung der Trigheitsmatrix notig. Zur Bestimmung der Trag-
heitsmatrix wurde ein 3D-Modell mit einem CAD Programm erstellt. Die
einzelnen Komponenten wie Tragflichen, Leitwerke, Motor, Rumpf und Elek-
tronik wurden vermessen und gewogen. Das CAD Programm ermoglicht die
Definition von Masseneigenschaften. Den gezeichneten Modellen wurde ihr
reales Gewicht zugewiesen. Innerhalb dieser Einzelteile wurde eine gleich-
makige Massenverteilung angenommen. Im 3D Modell wurden die Bauteile,
entsprechend ihrer realen Position zueinander angeordnet. Die Abbildung[2.2]
zeigt das 3D-Modell. Durch die Berechnungen des CAD Programms ergibt
sich die folgende Tragheitsmatrix fiir das gesamte Flugzeug:

1533 0 0.088
Tr=| 0 302 0
0.088 0  4.127

Die Haupttrigheitsachsen liegen entlang der flugzeugfesten Achsen. Um die
X Achse ist die Trédgheit gering, da die Masse hauptséchlich im Rumpf
nahe der Xy Achse konzentriert ist. Die Tragfliche mit ca 2kg liefert hier
den grofsten Beitrag.

3.3 Messung des Antriebs

Der Antrieb liefert die zum Fliegen nétige Energie in Form von Kraft in Rich-
tung der X; Achse. Der Antrieb besteht aus einem Einzylinder Zweitaktben-
zinmotor mit 58¢m? Hubraum. Dieser treibt eine Zweiblattluftschraube mit
einem Durchmesser von d = 0.6m an.

Zur Bestimmung des Schubbeiwertes und des Zeitverhaltens des Motors
wurden Messungen am Boden durchgefiihrt. Zur Messung des Standschubs
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Abbildung 3.5: Motormessungen

wurde ein Kraftsensor am hinteren Ende des Rumpfs befestigt. Die Drehge-
schwindigkeit des Motors wurde ebenfalls gemessen. Die Abbildung zeigt
den Versuchsaufbau.

Wihrend der Messungen wurde die Drosselklappe manuell {iber eine Fern-
steuerung vorgegeben. Das Signal der Fernsteuerung wurde aufgezeichnet.
Abbildung zeigt im linken Graph den Verlauf von Drehzahl und Schub-
kraft beim langsamen Offnen der Drosselklappe und im rechten Graph die
Sprungantwort des Motors von Leerlauf auf Vollgas. Die maximale Schub-
kraft des Motors betrdgt im Stand etwa 120N und die maximale Drehzahl
ist etwa 5500%. Das zeitliche Verhalten von Drosselstellung zur Drehzahl

des Motors kann mit der folgenden Ubertragungsfunktion modelliert werden:

0F(s) 1
RPM(s) 1+0.3s

Der genaue Zusammenhang von Servostellung und Motordrehzahl wird mit
einem Polynom vierten Grades angendhert, das mit dem Matlab Tool “Basic
Fitting” anhand der Messdaten ermittelt wurde. Die internen Zustdnde und
Ablaufe des Verbrennungsmotors werden nicht betrachtet, da diese deutlich
schnellere Zeitkonstanten haben als die Zustinde des starren Korpers.

Zur Modellierung der Schubkraft des Antriebs wird der Schubbeiwert Cr
eingefithrt. Der Schubbeiwert fiir eine Luftschraube im Stand ist gegeben
durch:

F

Aus den Messdaten wurde ein Crg = 0.085 bestimmt. Im Flug verringert
sich durch die Vorwirtsgeschwindigkeit jedoch die Schubkraft und kann auch

CVFO =
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negativ werden. Dies ergibt sich aus der Verkleinerung des Blattanstellwin-
kels, bedingt durch die zusitzliche Anstromung des Propellers durch den
Fahrtwind. Dieser Effekt wird mit Hilfe des Fortschrittsgrads nachgebildet.
Aus dem Verhiltnis von Fluggeschwindigkeit zu Drehzahl und Durchmesser
ergibt sich der Fortschrittsgrad nach [9]:

S 60 - V4
 RPM -d

Der Schubbeiwert verringert sich dadurch im Flug auf:
CF = CFO — k’FJQ

Der Faktor kg ist vom Verhiltnis Propellersteigung zu Propellerdurchmesser
abhéngig. Je grofer die Steigung des Propellers ist, desto kleiner ist kr. Ein
Propeller mit grofer Steigung erzeugt eine hohere Strahlgeschwindigkeit, da-
durch lassen sich hohere Geschwindigkeiten erreichen. Die verwendete Luft-
schraube hat ein Durchmesser zu Steigung Verhéltnis von %. Durch einen
Vergleich der Messdaten aus einem Flugversuch mit den Simulationsergeb-
nissen wurde ein Wert von kp = 0.25 bestimmt. Der Schub des Propellers
ist also von der Drehzahl und der Fluggeschwindigkeit abhéingig und wird
folgendermafen angenommen:

d4

60-Vy \*\ RPM?
F PM) = _
 (Va, RPM) (cm e (pa ) ) -

3.4 Aktoren

Alle Steuerflichen und die Motordrossel werden mit kréftigen, handelsiibli-
chen Modellbauservos angesteuert. Vor den ersten Flugversuchen wurden fiir
alle Servos Faktoren bestimmt, mit denen ein gewiinschter Ruderwinkel ein-
gestellt werden kann. Die Reaktion der Servos auf ein Steuersignal hat eine
Verzdgerung und eine endliche Geschwindigkeit. Die Verzogerung mit der ein
Servo auf ein Steuersignal reagiert betrigt ca. 150ms. Die Winkelgeschwin-
digkeit der Servos betriagt etwa 125°/s. Die Quer-, Seiten- und Hohenruder
haben einen maximalen Ausschlag von ca. +25°, die Landeklappen kénnen
auf ca. 70° ausfahren. Die Abbildung zeigt das nichtlineare Modell der
Aktoren.
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Abbildung 3.6: Angenommene Schubkraft der Luftschraube bei 5500 Umdre-
hungen pro Minute
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Abbildung 3.7: nichtlineares Modell der Aktoren
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Abbildung 3.8: Kalibrierung und Auflésung des Prandtlrohrs

3.5 Geschwindigkeitsmessung

Um die Geschwindigkeit des Flugzeugs relativ zur umgebenden Luft mes-
sen zu konnen, wurde ein Prandtl-Rohr (im englischen pitot tube genannt)
an der rechten Tragfliche befestigt. Mit einem Prandtl-Rohr kann der stati-
sche Luftdruck Ps und der dynamische Luftdruck (Staudruck) P, gemessen
werden. Die Differenz dieser Driicke wird mit einem elektronischen Differenz-
drucksensor gemessen, verstirkt und mit einem Analog-Digital-Wandler in
ein digitales Signal umgewandelt. Die Geschwindigkeit durch die Luft ldsst
sich aus der Druckdifferenz folgendermafen berechnen:

VAZ\/%(Pt—PS)

Das verwendete Prandtl-Rohr wurde mit Hilfe eines kleinen Windkanals
kalibriert. Die Windgeschwindigkeit im Windkanal wurde mit einem profes-
sionellen Fliigelrad-Anemometer gemessen. Der verwendete Differenzdruck-
sensor hat eine statische Offsetspannung und reagierte erst ab einer Windge-
schwindigkeit von ca. 117 mit einer Anderung der Ausgansspannung. Be-
dingt durch den quadratischen Anstieg des Staudrucks mit zunehmender
Geschwindigkeit ist die Auflosung eines Prandtl-Rohrs im unteren Geschwin-
digkeitsbereich schlecht. Die Abbildung zeigt die Messergebnisse des ver-
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Abbildung 3.9: Bahngeschwindigkeit und Fluggeschwindigkeit unter Wind-
einfluss

wendeten Prandtl-Rohrs, der Analog-Digitalwandler (ADC) hat ein Auflo-
sung von 10 Bit. Im Bereich der normalen Fluggeschwindigkeit von 20 — 307
betragt die Auflosung 0.1 — 0.057. Tm Bereich um die minimale Flugge-
schwindigkeit von 157 betragt die Auflésung nur noch 0.2*. Unterhalb von
122 wird auf die Bahngeschwindigkeit umgeschaltet, da hier keine Messung
der Geschwindigkeit mit diesem Prandtl-Rohr mehr mdoglich ist. Dieser Ge-
schwindigkeitsbereich ist nur fiir das Starten und Landen von Interesse, da
unterhalb von 15 kein sicheres Fliegen mehr moglich ist.

Der Sensor wurde so am Flugzeug befestigt, dass er aukerhalb des Pro-
pellerabwindes liegt. Die Messwerte des Prandtl-Rohrs im Flug sind stark
rauschbehaftet und deshalb ist eine Tiefpassfilterung notwendig. Die Abbil-
dung zeigt den Verlauf der Bahngeschwindigkeit und der Fluggeschwin-
digkeit wihren eines autonomen Fluges unter Windeinfluss. Wihrend dieser
Zeitspanne wurde das vorgegebene Rechteck zweimal abgeflogen.

Die ungefilterten Messdaten des Prandtl-Rohrs sind mit V4 bezeichnet,
die tiefpassgefilterten Werte mit V4T P. Die Fluggeschwindigkeit V4 soll vom
Geschwindigkeitsregler auf Vo = 277 gehalten werden. Gut zu erkennen sind
die Phasen mit Gegenwind zwischen 35 und 65s und zwischen 90 und 130s.
Die Bahngeschwindigkeit Vi geht teilweise auf unter 157 zuriick. Dadurch
dauern diese Phasen deutlich linger als die mit Riickenwind. Die Phasen mit
Seitenwind sind daran zu erkennen, dass V4 und Vi anndhernd gleich sind.
Bei Riickenwind ist Vi deutlich grofer als V.

Beim Zeitpunkt 81s findet ein Ubergang von Seitenwind auf Riickenwind
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statt. Gut zu erkennen ist der Riickgang der Fluggeschwindigkeit V4 an die-
sem Zeitpunkt. Der Geschwindigkeitsregler erhdht danach die Fluggeschwin-
digkeit wieder auf 277, dadurch steigt die Bahngeschwindigkeit Vi bis auf
36" an. Wiirde die Bahngeschwindigkeit geregelt, wiirde die Fluggeschwin-
digkeit auf 18 sinken. Dies zeigt, dass die Messung der Fluggeschwindigkeit
notwendig ist.

3.6 Aerodynamik

Durch die Bewegung des Flugzeugs durch die Luft entstehen Kréfte, die als
Luftkriifte bezeichnet werden. Ziel dieses Abschnitts ist ein kurzer Uberblick
iiber die Entstehung von Luftkriften, fiir eine ausfiihrliche Beschreibung sei
auf [20] verwiesen.

Die Luftkréfte hiingen in recht komplizierter Weise von der geometrischen
Gestalt des umstromten Korpers, der Geschwindigkeit und von einigen physi-
kalischen Eigenschaften der Luft ab. Die wichtigste, physikalische Eigenschaft
der Luft fiir die Entstehung von Luftkréften ist die Dichte p. Mittelwerte fiir
die Eigenschaften der Atmosphére in unterschiedlicher Héhe iiber dem Mee-
resspiegel sind als Normatmosphére genormt. Fiir die Dichte in Meereshohe,
in der sich das Modellflugzeug bewegt, ist in der Normatmosphére 1.225%
angegeben. Das wichtigste Teil des Flugzeugs, welches Luftkrifte erzeugt, ist
die Tragfliche. Nachfolgend wird die Entstehung von Luftkriften an einer
profilierten Tragfliche beschrieben.

Die Auftriebskraft einer umstromten Tragfliche wird angenommen als:

A= gvjs (Cao + Cane)

Mit Cyp = Ca(a = 0) bei symmetrischen Profilen ist C'yg = 0. Der Auf-
triebsanstieg C'4,, ist hauptsichlich vom Profil und der Streckung der Tragfla-
che abhéngig. Mit S wird die Flache der Tragfliche bezeichnet. Dieses Modell
der Auftriebskraft gilt nur bei anliegender Stromung. Eine Ablésung der Stro-
mung tritt bei den meisten Fliigelprofilen ab ca. 15° Anstellwinkel auf, ab
diesem Winkel verringert sich der Auftrieb mit zunehmendem Anstellwinkel
wieder. Der aerodynamische Auftrieb ist immer senkrecht zur Anstromungs-
geschwindigkeit V. Aus diesem Grund wird fiir die Angabe von Luftkraften
meistens das aerodynamische Koordinatensystem verwendet.

Durch die Umstréomung eines Korpers entstehen an seiner Oberflache
Scher- und Reibungskrifte, die als Widerstand bezeichnet werden. Die Wi-
derstandskraft wirkt entgegen der Anstromungsrichtung und setzt sich bei
einer Tragfliche aus mehreren Komponenten zusammen.
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Cwo Nullwiderstand bei Cy = 0

Cw; Induzierter Widerstand infolge von Auftriebserzeugung

Cws Steuerwiderstand infolge von Steuerausschlag

Die genaue Simulation der Aerodynamik eines Flugzeugs ist eine komplexe
Aufgabe. Die Beschreibung und Modellierung aller aerodynamischen Eigen-
schaften eines Flugzeugs wiirde den Rahmen dieser Arbeit sprengen. Deshalb
beschriankt sich die Modellierung, die im Rahmen dieser Arbeit entstanden
ist, auf eine moglichst genaue Modellierung der Reaktion des Flugzeugs auf
Querruder- und Hohenruderausschlidge. Dieser Ansatz wurde gewdhlt, da dies
die wichtigsten Steuerflichen fiir die entworfene Flugregelung sind. Die Mo-
dellierung soll durch moglichst wenige geometrische und aerodynamische Pa-
rameter an das Verhalten des realen Flugzeugs angepasst werden konnen.
Durch den Vergleich von Messdaten und Simulationsergebnissen werden die
aerodynamischen Parameter angepasst.

Durch die geringe Fluggeschwindigkeit und Flughohe kénnen Kompressi-
bilitatseffekte vernachlissigt und die Luftdichte p als konstant angenommen
werden. Die zusétzliche Anstromung durch die vorne liegende Luftschraube
wird bei diesem Ansatz ebenso vernachldssigt wie der Bodeneffekt. Stro-
mungsabrisse an den Tragflichen werden ebenfalls nicht modelliert, da das
Flugzeug nicht in diesem Bereich fliegen soll. Die aerodynamischen Krafte
des Rumpfes werden nicht modelliert. Nachfolgend wird die Modellierung
der aerodynamischen Krifte der Tragfliche und der Leitwerke beschrieben.

3.6.1 Definitionen

Zur Kennzeichnung der Komponenten und Positionen des Flugzeugs und
ihrer Kréfte, Momente und Faktoren werden folgende tief gestellte Indizes
definiert:

H: Hoéhenleitwerk
L: Fliigel
S: Schwerpunkt

V: Seitenleitwerk
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3.6.2 Aerodynamik der Tragfliche

Die Tragflache als wichtigstes Teil eines Flugzeugs erzeugt hauptséachlich den
fiir das Fliegen notigen Auftrieb. Die Tragfliche hat ein Clark-Y Profil. Am
auferen Teil der Tragfliche befinden sich die zwei Querruder und am inneren
Teil, nahe am Rumpf, die Landeklappen. Die modellierten Kréfte der Trag-
fliche greifen an zwei Punkten links und rechts vom Rumpf an. An einem
dieser Punkte greift die Kraft einer Tragflichenhilfte an. Die Kraft ergibt
sich aus dem lokalen Anstellwinkel und Geschwindigkeit an den Punkten
(s, £ysr,0). Durch die Aufspaltung der Auftriebskraft und der Anstell-
winkelberechnung wird der Ddmpfungseffekt der Tragflichen bei einer Rota-
tion im die X ;-Achse nachgebildet. Bei einer Rollgeschwindigkeit p verringert
sich der lokale Anstellwinkel az,.; und damit die Auftriebskraft auf einer Sei-
te, auf der gegeniiberliegenden Seite erhoht sich dagegen die Kraft. Das hier-
durch entstehende Moment wirkt der Drehgeschwindigkeit entgegen. Auch
die Wirkung der Querruder lésst sich bei diesem Ansatz einfach ausdriicken.
Ein positiver Querruderausschalg { erzeugt iiber den Wirkungsfaktor 7¢ eine
Erhohung des Auftriebs an der rechten Tragfliche und eine entgegengesetzte
Wirkung auf der linken Seite. Die Wirkung der Landeklappen s wird ebenfalls
iiber den Faktor 7, auf den lokalen Anstellwinkel addiert. Die Landeklappen
wirken allerdings auf beiden Seiten gleichsinnig und bewirken einen Anstieg
der Auftriebskraft und des Widerstandes ohne, dass der Anstellwinkel erhoht
werden muss. Der Anstellwinkel einer Tragflichenhélfte ist definiert als:

war +pr- (yne) —qr - xN,L)

ar = arctan
' ( uap — 1 (Eynr)

Der Auftrieb einer Tragflichenhalfte ergibt sich damit zu:

S
Apry = gvjlﬂn L (Caro + Cara (aprg +ETe + 57—&))1

7\

Car
Die Widerstandskraft einer Tragfachenhalfte ist:

S
WLr,l = §VA217TTL (CWOL + ]fL . O.EXL -+ ng ‘f| -+ CW/{ ’KJ’)

Die Luftkraft der Tragfliche ist:

. . . -Wr —Wr,
Rry=Rpuys+ Rirp = Myan 0 + Myorr 0
_ALZ _ALT’
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Abbildung 3.10: Querrudersprungantwort des Flugzeugs

Das Moment der linken und rechten Tragflache ist:

0 0
Mpy =Ry < | wsp + Rrpp X | w51
~ys1 | Ysr |

Ohne Querruderausschlag und Drehbewegung heben sich die Momente
um die X; und Z; Achse auf. Es bleibt aber ein Moment um die Y; Achse
erhalten. Dieses Moment muss durch das Hohenleitwerk ausgeglichen werden.

Die Abbildung [3.10]zeigt die Reaktion des Flugzeugs auf einen sprungfor-
migen Querruderausschlag. Es ist eine deutliche Totzeit zu erkennen. Es dau-
ert etwa 150ms bis die Drehgeschwindigkeitssensoren eine Reaktion messen.
Die Dampfung der Drehgeschwindigkeit ist gut nach dem zweiten positiven
Ausschlag nach ca. 5s zu erkennen. Sind die Querruder in Neutralstellung,
sinkt die Drehgeschwindigkeit dhnlich schnell wie sie bei einem Ausschlag
ansteigt.

3.6.3 Aerodynamik des Hohenleitwerks

Das Hohenleitwerk dient zur Steuerung und Stabilisierung des Flugzeugs um
die Yy Achse. Beim Modellflugzeug “Bully” besteht das Hohenleitwerk aus
einem fest mit dem Rumpf verbunden Teil, der so genannten Hohenflosse,
und einem verstellbaren Teil, dem Hohenruder. Die Hohenflosse hat ein sym-
metrisches Profil, das heifst C'4z9 = 0. Das Hohenruder kann mit einem Servo
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Abbildung 3.11: Anordnung von Tragfliche, Hohenleitwerk und Schwerpunkt
aus [15]

um ca. +25° ausgelenkt werden. Der Hohenruderauschlagwinkel wird mit 7
bezeichnet.

Es gibt zwei moglich Anordnungen des Hohenleitwerks relativ zur Trag-
fliche. Bei der so genannten Entenkonfiguration liegt das Hohenruder vor
der Tragfliche und bei der Drachenkonfiguration liegt es hinter den Tragfla-
chen, hier handelt es sich um eine Drachenkonfiguration. Im Modell greift
die aerodynamische Kraft des Hohenleitwerks bei (xg g, 0,0) an, wobei zgy
bei einer Drachenkonfiguration negativ ist. An diesem Punkt wird auch der
Anstellwinkel ay und Geschwindigkeit V45 des Hohenleitwerks berechnet.
Durch diese Modellierung wird dhnlich wie bei der Tragfliche die ddmpfen-
de Wirkung des Hohenleitwerks auf einfache Weise nachgebildet. Bei einer
positiven Nickrate ¢ erhoht sich der Anstellwinkel des Hohenleitwerks und
das hierdurch entstehende Moment wirkt der Drehbewegung entgegen. Die
Wirkung des Hohenruderausschlags 7 wird durch den Wirkungsfaktor 7, auf
den Anstellwinkel addiert und bewirkt somit eine Beeinflussung des Moments
um die Y; Achse. Da sich das Hohenleitwerk hinter der Tragfliche befindet
verringert sich hier der Staudruck durch Verwirbelung der Luft an der Trag-
flache. Dieser Effekt wird mit dem in der Literatur iiblichen Faktor % =0.8
abgeschétzt.

Der Auftrieb des Hohenleitwerks wird angenommen als:

Ay ijqu{SH C Ao (OZH—FOéH()—i-T]TnZ
! Can
Der Anstellwinkel am Hohenleitwerks ist:
WAy +dqf - Ts,H
uaf >

oy = arctan (
Die Geschwindigkeit ist:

Van = ‘VAf‘ + gy - zs,m|
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Der Widerstand wird angenommen als:

WH = ngHqFHSH (CWOH + kH . C?4H + CWn ’77‘)

Die gesamte Luftkraft des Hohenleitwerks in flugzeugfesten Koordinaten ist:

_AH
RHf = MfaH 0
_WH

a

Die Transformationsmatrix M., transformiert vom lokalen, aerodynami-
schen Koordinatensystem des Hohenruders in das flugzeugfeste Koordinaten-
system. Das Moment des Hohenleitwerks ergibt sich aus dem Kreuzprodukt
von Kraft und Hebelarm und ist hier:

0
MHf = RHf X | TsH
0

f

Im stationdren Fall in dem sich alle Momente auftheben, muss das Ho-
henleitwerk in dieser Konfiguration negativen Auftrieb erzeugen. In dieser
Konfiguration ist das Verhalten in der Lingsachse stabil, das heifit, bei ei-
ner Storung des Momentengleichgewichts stellt sich das Gleichgewicht nach
einer gewissen Zeit wieder ein. Berechnungen zur statischen Langsbewegung
finden sich zum Beispiel in [15].

Die Abbildung zeigt die Reaktion des realen Flugzeugs auf einen
sprungformigen Hohenruderausschlag. Die primére Reaktion auf den Ru-
derausschlag ist eine Winkelgeschwindigkeit um die Y;-Achse. Dadurch er-
hoht sich der Pitchwinkel ©, das bewirkt einen Anstieg des Anstellwinkels.
Der daraus resultierende zusétzliche Auftieb erhoht den Bahnwinkel ~v. Gut
zu erkennen ist auch die Dampfung des Hohenleitwerks. Nach dem positiven
Ausschlag nach ca 6s sinkt die Drehgeschwindigkeit dhnlich schnell ab wie
sie nach der Auslenkung ansteigt.

3.6.4 Aerodynamik des Seitenleitwerks

Das Seitenleitwerk dient zur Steuerung und Stabilisierung des Flugzeugs um
die Z; Achse. Das Seitenleitwerk befindet sich, wie das Hohenleitwerk, hinter
der Tragflache, steht aber senkrecht zur Tragfliche und dem Hohenleitwerk.
Das Seitenleitwerk besteht wie das Hohenleitwerk aus einem festen Teil der
Seitenflosse und dem drehbaren Teil dem Seitenruder. Der Seitenruderaus-
schlagwinkel wird mit { bezeichnet. Das Seitenleitwerk erzeugt hauptséchlich
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Abbildung 3.12: Sprungantwort auf Hohenruderausschlag des Flugzeugs

eine Seitenkraft () und ein daraus resultierendes Moment um die Z-Achse.
Die Seitenkraft ist abhéngig vom Schiebewinkel 5. Auch beim Seitenleitwerk
wird die Dadmpfung einer Drehgeschwindigkeit r; durch das Seitenleitwerk
mit der Berechnung eines lokalen Schiebewinkels (3;, modelliert. Der An-
griffspunkt der Krifte des Seitenleitwerks wird bei (zgy,0,0) angenommen.
Der Schiebewinkel des Seitenruders ergibt sich aus dem Schiebewinkel des
Flugzeugs und dem Kreuzprodukt von Drehgeschwindigkeit und Abstand
des Seitenleitwerks vom Schwerpunkt und ist:

. Vaf+ T 2
ﬁvzarc&n( L S’V)

Va

Die Geschwindigkeit am Seitenleitwerk ist:
Vav = ‘VAf‘ +rp- syl

Die Querkraft des Seitenleitwerks wird angenommen als:

Qv = giv%HSV Covp (Bv + (1¢)

v

Cov
Der Widerstand des Seitenleitwerks wird angenommen als:

Wy = gvjv%ffsv (Cwov + kv - oy + Ciwe [€])
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Abbildung 3.13: Sprungantwort auf Seitenruderausschlag

Daraus ergibt sich die Luftkraft des Seitenleitwerks zu:

Ryvp =My | Qv
0

a

Das Moment des Seitenleitwerks ist:

0
va = ﬁvf X 0
Tsyv |y

Abbildung[3.13]zeigt die aufgezeichneten Messdaten eines sprungférmigen
Seitenruderausschlags. Hier ist die recht geringe Wirkung auf die Winkelge-
schwindigkeit um die Zy-Achse zu erkennen. Ein Seitenruderauschlag wirkt
nicht allein auf die Z;-Achse sondern hat auch grofen Einfluss auf den Roll-
winkel ® der X s-Achse.

3.6.5 Berechnung von Niherungswerten der Aerodyna-
mik
Da weder ein Windkanal fiir Messungen oder Programme zur CFD Berech-
nung zur Verfiigung stand, noch vorberechnete Tabellen zur Aerodynamik,
musste hier anders vorgegangen werden.
Die Anfangswerte fiir die aerodynamischen Beiwerte der Tragfliche und
der Leitwerke wurden mit dem frei verfiigharen Programm XFLR5 [4] er-

mittelt. Mit diesem Programm konnen Flugzeuggeometrien mit Tragflachen
und Leitwerken getrennt oder zusammen berechnet werden. Die Ausgabe des
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Abbildung 3.14: Verlauf der von XFLR5 berechneten Auftriebsbeiwerte fiir
die Tragflache
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Abbildung 3.15: Widerstandsbeiwerte der Tragfliche

Programms besteht aus Tabellen fiir C'4 und Cy und weiteren Daten fiir ver-
schiedene Anstellwinkel. Die Tabellen wurden fiir Leitwerke und Tragflichen
bei eingefahrenen Steuerflichen und mit ausgefahrenen Steuerflichen berech-
net. Aus diesen Tabellen wurden dann Anfangswerte fiir alle Koeffizienten
der Aerodynamik bestimmt.

Die Abbildung Zeigt den Verlauf der berechneten Auftriebsbeiwerte
der Tragfliche in verschiedenen Konfigurationen. Fiir die Abschéitzung des
Querruder-Wirkungsfaktors 7. wurden beide Querruder gleichsinnig um 20°
ausgelenkt. Nach dem gleichen Verfahren wurden auch die Wirkungsfaktoren
der anderen Steuerflichen bestimmt. Gut zu erkennen ist die Verschiebung
der Beiwerte durch die Steuerflichen, dies wird durch die Wirkungsfaktoren
T nachgebildet.

In Abbildung ist der quadratische Zusammenhang zwischen Wider-
standsbeiwert Cy und Auftriebsbeiwert Cy zu erkennen sowie die Verschie-
bung der Kurven aufgrund von Ruderausschldgen. Daraus wurden die Fak-
toren des induzierten Widerstandes ky, kwy und ky,, bestimmt, die Null-
widerstandsbeiwerte Cyo und die Widerstandsbeiwerte der Steuerflichen.



Kapitel 4

Nichtlineare
Bewegungsgleichungen

Im vorigen Kapitel wurde die Modellierung der Komponenten des Systems
Flugzeug vorgestellt. Alle diese Komponenten beeinflussen die Bewegung des
Flugzeugs. In diesem Kapitel werden die Bewegungsgleichungen des Flug-
zeugs aufgestellt und abschliefsend wird die nichtlineare Modellierung des ge-
samten Flugzeugs mit den Messwerten aus realen Flugversuchen verglichen
und bewertet.

Abbildung zeigt den Aufbau der Modellierung und die Abhéngigkeit
der Krafte und Momente vom Zustand des starren Korpers. Der Vergleich
mit einem Modell fiir die Bewegung eines autonomen Hubschraubers oder
eines Quadrokopters, wie der in [I3]| beschrieben ist, zeigt die grundlegenden
Unterschiede in vereinfachten Modellen von Flugzeug und Hubschrauber. In
dem dort vorgestellten Modell eines kleinen Modellhubschraubers hat der
Systemzustand keinen Einfluss auf die dufseren Krifte. Die Krifte hdngen
dort nur von der Einstellung der Taumelscheibe ab.

4.1 Bewegungsgleichungen in 6 Freiheitsgraden

Fiir die Modellierung des Flugzeugs werden einige vereinfachende Annahmen
gemacht.

e Das Flugzeug wird als ein starrer Kérper angenommen.

e Die Erde ist ein Inertialsystem.

Der Drall des Propellers wird vernachléssigt.

Die Masse ist konstant

33
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Abbildung 4.1: Struktur der Flugzeugmodellierung
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e Die Windgeschwindigkeit ist im Bereich des Flugzeugs konstant.
Die Krafte und Momente die auf den starren Korper einwirken sind:

e aerodynamische Krifte von Fliigel, Hohenleitwerk, Seitenleitwerk

e Schubkraft des Propellers

e Gewichtskraft

e Fahrwerkskrifte

Die Kréfte und Momente werden im flugzeugfesten Koordinatensystem ange-
geben. Die Differenzialgleichung fiir die Translationsgeschwindigkeit in flug-
zeugfesten Koordinaten mit Beriicksichtigung der Gewichtskraft lautet :

v f U —sinO qu — TV

Vi ) 1 = ,

<W) =10 = —Ry+ | sin®cos© | g+ | ru—pw
[ m cosPcosO U — qu

f f

Differentialgleichung fiir die Position des Flugzeugs relativ zum Startpunkt
lautet:

x COS 7Y COS X Vi
U = | cosvysiny 0
z ], —sinvy 0 1,

Differentialgleichung fiir die Drehgeschwindigkeit lautet:

s\ [7]
(TK) |G| = [t e cr]
! Ty !
mit dem Tragheitstensor
I, 0 —1I,
Ty = o I, 0
I, 0 I,

und den flugzeugfesten Drehgeschwindigkeiten:

. p
Qf: q

"1y
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Differentialgleichung fiir die Lagewinkel mit Euler-Winkeln lautet:

S) 1 sin®tan©® cos®dtan© P

) =10 cos ¢ —sin® q

T sin @ cos @

v f 0 cos© cos © r f

Anhand der Gleichung ist die Singularitit der Beschreibung der Flugzeuglage
mit Euler-Winkeln bei © = +90° zu erkennen. Dies ist fiir die vorgesehenen
Flugmandver kein Problem, da solch ein Winkel nicht auftreten soll.

Die Geschwindigkeit des Flugzeugs durch die Luft ist definiert durch die
Bahngeschwindigkeit und die Windgeschwindigkeit:

VAf: VA :MngWg+VKf
w A ¥
Durch diese Modellierung kénnen beliebige Windgeschwindigkeiten model-
liert werden, die Windgeschwindigkeit im Bereich des Flugzeugs wird als
konstant angenommen.
Aerodynamische Kréfte, Schubkrifte und Fahrwerkskrifte ergeben die
Gesamtkraft, die auf das Flugzeug einwirkt:

X Xr
Rf: Y :RLf+RHf—|—va+ 0
4 f 0 f

Alle Krifte sind allerdings vom aktuellen Zustand des Flugzeugs abhingig.
Fiir die Herleitung der aerodynamischen Krifte und Momente sei auf den Ab-
schnitt verwiesen. Da die aerodynamischen Kréfte nicht im Schwerpunkt
angreifen, ergeben sich auch aerodynamische Momente:

L
Mf: M :MLf+MHf+MVf
N

f

4.2 Fahrwerkskrafte

Zur Simulation von Start und Landung ist auch die Betrachtung der Fahr-
werkskréifte notig, die bei der Beriihrung mit der Erdoberfliche auftreten.
Die Federkraft, Ddmpfung und Rollwiderstéinde aller drei Rédder werden mo-
delliert. Die Erdoberfliche wird dabei als eben angenommen und liegt genau
bei Z; = 0. Die Federkraft des Fahrwerks ergibt sich aus der Position der
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Unterkante der Rader unterhalb der Erdoberfliche multipliziert mit einer
Federkonstante des Fahrwerks. Zusétzlich wird die Kopplung des Seitenru-
ders mit dem Rad am Heck beriicksichtigt, dadurch ist es mdoglich, wihrend
der Startphase und nach dem Aufsetzten das Flugzeug auf dem Boden zu
lenken. Die Modellierung wird hier im Einzelnen nicht vorgestellt, da sie fiir
den Entwurt der Flugregler nicht entscheidend ist.

4.3 Vergleich des Modells mit den Messdaten

Als Ansatz zur Bewertung der Modellierung wurde ein Vergleich auf Drehge-
schwindigkeitsebene gewihlt. Wie in [3.6.5] beschrieben, wurden Anfangswerte
fiir alle Parameter des Modells bestimmt. Um die resultierende Amplitude
der Drehgeschwindigkeiten des Flugzeugs auf die Ruderausschlige anzupas-
sen, wurden hauptséchlich die Parameter 7, und 7¢ variiert.

Zum Vergleich des Modells mit dem realen Flugverhalten werden die auf-
gezeichneten Servosignale als Fingang in das Modell gefiihrt. Der Modell-
zustand wird alle fiinf Sekunden auf den Zustand der Messdaten gesetzt,
um wieder eine vergleichbare Position und Orientierung herzustellen. Nach
Modifikation der Modellparameter konnte eine gute Ubereinstimmung der
Drehgeschwindigkeiten erreicht werden. Abbildung zeigt den Vergleich
von modellierten und gemessen Drehgeschwindigkeiten.

Die Ubereinstimmung der Lagewinkel ist nicht so gut wie bei den Winkel-
geschwindigkeiten. Dies ist darauf zuriickzufiihren, dass jeder Fehler in der
Geschwindigkeit mit der Zeit aufintegriert wird und kleinere Abweichungen
sich zu grokeren addieren konnen. Abbildung[4.3|zeigt die gemessenen Winkel
und die des Modells im gleichen Zeitraum wie Abbildung [£.2]

Die Reaktion des Flugzeugs auf Seitenruderausschlige kann mit der in
beschriebenen Modellierung nicht modelliert werden. In Abbildung
sind die Unterschiede in der Reaktion des realen Flugzeugs und des Modells
zu erkennen. Die Reaktion der Winkelgeschwindigkeit ps und ry ist zu Be-
ginn zwar dhnlich und hat daselbe Vorzeichen aber schon nach 2s sind die
Vorzeichen unterschiedlich. Sehr deutlich wird die Differenz zwischen dem
Modell und den Messdaten bei den Winkeln & und . Die Winkel verdndern
sich in unterschiedliche Richtungen. Das Seitenruder wird von dem entwor-
fenen Reglern nicht angesteuert und bleibt in Neutralstellung. Aus diesem
Grund hat diese Modellunsicherheit keinen Einfluss auf die Auslegung der
Flugregler.

Die Translationsgeschwindigkeit und die Position kénnen auch nicht ver-
glichen werden, da sie von der Orientierung abhéngen. Da die Winkel schon
nach kurzer Zeit grofkere Abweichungen aufweisen, sind die Abweichungen in
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Abbildung 4.2: Vergleich von Winkelgeschwindigkeiten aus einem Flugver-
such und Winkelgeschwindigkeiten des Modells

den Translationsgeschwindigkeit und in der Position noch gréfer. Die Posi-
tion und Geschwindigkeit wird stark vom Wind beeinflusst. Im Modell wird
der Wind zwar ebenfalls beriicksichtigt, aber die genauen Windverhéltnisse
wahrend der Flugversuche sind nicht bekannt. Mit einem konstanten Wind-
vektor, der der mittleren Windstiarke und Windrichtung entspricht, lassen
sich jedoch Verbesserungen in der Positions- und Geschwindigkeitsiiberein-
stimmung erreichen.
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Abbildung 4.3: Vergleich von gemessenen und Lagewinkeln des Modells
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Abbildung 4.4: Reaktion des Modells und des realen Flugzeugs auf einen
Seitenruderausschlag



Kapitel 5

Linearisierte GGleichungen und
Reglerentwurf

Zur Vereinfachung und zur Reglerauslegung wird die Flugzeugbewegung in
zwei unabhéngige Teile aufgespalten. Dieses Vorgehen wird hiufig in der Li-
teratur beschrieben und wurde deshalb auch hier als Ansatz zur Auslegung
von zwei getrennten Reglern verwendet. Die Langsbewegung beschreibt die
Grofen: Fluggeschwindigkeit, Hohe und Strecke entlang der Langsachse. Die
Seitenbewegung beschreibt das Verhalten des Flugzeugs bei Kursédnderun-
gen, also den Rollwinkel, Kurswinkel und Y-Position. Nachfolgend wird die
Linearisierung und Regelung der Léngs- und Seitenbewegung beschrieben.
Anhand der linearen Modelle werden Regler ausgelegt und abschliefend wer-
den die Ergebnisse des geregelten nichtlinearen Modells und die Ergebnisse
der Flugversuche vorgestellt und verglichen.

5.1 Linearisierte Langsbewegung

Es wurde keine direkte Linearisierung der Gleichungen des Modells durchge-
fithrt sondern auf das in [§] beschriebene lineare Modell der Flugzeugbewe-
gung zuriickgegriffen. Alle dort getroffenen Annahmen sind auch fiir das hier
beschriebene Flugzeug und den Arbeitspunkt giiltig. Das dort beschriebene
lineare Modell ist allgemein gehalten und wird mit Hilfe von verschiedenen
Ersatzgrofien parametriert, deshalb wird nachfolgend nur die Bestimmung
der relevanten Ersatzgrofsen beschrieben.

Anhand des nichtlinearen Modells der Aerodynamik werden die Deri-
vative der Lingsbewegung an einem Arbeitspunkt bestimmt. Der Arbeits-
punkt ist der stationdre Geradeausflug bei konstanter Hohe und konstanter
Geschwindigkeit V4. Die fiir die Langsbewegung relevanten Eingangsgréfsen

41
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Abbildung 5.1: Verlauf der Beiwerte der Lingsbewegung

a,q,m, Vs der Aerodynamik wurden um den Arbeitspunkt variiert und an-
hand des Verlaufs der aerodynamischen Beiwerte C'4, Cy/, C,, die entspre-
chenden Derivative Can, Cag; Can, Cwa, Cwqs Cwis Crmay Cimg, Cmy mit dem
Matlab Tool “Basic Fitting” bestimmt. Die Beiwerte werden aus der Summe
aller aerodynamischen Kréfte und Momente wie folgt bestimmt:

C LW

CQ = 2 Q

o, | Vas | 4 .
m | =730 | 7
c, | YAS i | N .

Abbildung zeigt beispielhaft den Verlauf der aerodynamischen Beiwer-
te iiber a, ¢,n im Arbeitspunkt V4 = 25, Mit den Derivativen konnen die
Ersatzgrofen der Langsbewegung bestimmt werden. Die Berechnung erfolgt
nach den Angaben in [8]. Mit den Ersatzgrofen kann nun die Zustandsglei-
chung der Langsbewegung aufgestellt werden.

6Va X, Xa—g 0 —g 0 §Vy X; X,
Sév Ze Zo 1 0 0 o 0 Z, SE
6G | =| My, M, M, 0 0 6 |+] 0 M, { 5 1
& —Zs —Z, 0 0 0 5y 0 —Zn n
6H 0 0 0 V 0 oH 0 0
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Die Ausgangsgleichung der Lingsbewegung lautet:

5V 1000 0
o 01000 55‘2“
s¢ | oo 100 S
sy | o001 0 5‘]
50 01010 5;
L 6H | 0000 1]

Die Zahlenwerte fiir “Bully” sind im Anhang[A] zu finden. Die Begrenzungen
und Verzogerungen der Aktoren werden im linearen Modell nicht beriicksich-
tigt.

5.2 Steuerung der Langsbewegung

Die Steuerung der Léngsbewegung ist iiber verschiedene Aktoren moglich.
Uber den Antrieb kann die Geschwindigkeit und damit auch der Auftrieb
beeinflusst werden. Uber die Landeklappen kann der Auftrieb und Wider-
stand der Tragfliche beeinflusst werden. Uber das Héhenruder kann direkt
ein Moment zur Steuerung der Langsbewegung erzeugt werden.

Im Allgemeinen wird das Hohenruder zur Steuerung der Flughdhe ein-
gesetzt und der Antrieb zur Steuerung der Geschwindigkeit. Dieser Ansatz
wird auch in dieser Arbeit verfolgt. Im oberen Teil der Abbildung [5.2]ist der
Signalfluss vom Hohenruderausschlag zur Flughche dargestellt und folgender-
mafen zu verstehen: Durch einen negativen Hohenruderausschlag erhéht sich
die Drehgeschwindigkeit ¢. Die Drehgeschwindigkeit erhoht den Anstellwin-
kel a. Dadurch entsteht zusétzlicher Auftrieb, der den Bahnwinkel v erh6ht.
Ein positiver Bahnwinkel erhéht proportional zur Geschwindigkeit die Hohe
H.

Die Landeklappen werden bei diesem Modellflugzeug nur fiir die Landung
benétigt. Die Landeklappen verursachen einen iiberproportional groften Wi-
derstand im Verhéltnis zum zusétzlichen Auftrieb. Beim Landeanflug ist dies
gewiinscht, um die Flughohe ohne Geschwindigkeitszunahme abzubauen und
um auch bei geringer Geschwindigkeit ausreichend Auftrieb zu erzeugen ohne
die Gefahr eines Stromungsabrisses, bedingt durch einen hohen Anstellwin-
kel.

5.3 Kaskadenregler fiir die Langsbewegung

Die Kaskadenregelung wurde gewéhlt, da die Struktur iibersichtlich und
leicht verstandlich ist. Die Wirkung der einzelnen Verstarkungen ist erkenn-
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Abbildung 5.2: lineares Modell der Léngsbewegung mit Regler

bar und kann leicht auf Plausibilitat gepriift werden. Weiterhin ist die Einbe-
ziehung von Vorsteuerungs-, Begrenzungs- und Kompensierungsblocken beim
Kaskadenregler leicht méglich.

In der Literatur wird die Regelung der Lingsbewegung oft in zwei unab-
hingige Regelschleifen aufgeteilt. In der inneren Schleife wir der Pitchwinkel
O. geregelt und die dufere Schleife der Hohenreglung gibt ©, vor. Beispiele
sind in [21I] und [8] zu finden. Hier wurde ein anderer Ansatz gewihlt, da
der Ansatz der Regelung iiber © nicht dem physikalischen Gegebenheiten
entspricht. In der Abbildung [5.2]ist zu erkennen, dass © nicht direkt Einfluss
auf die Hohe hat.

Bei der Regelung der Flughohe H wird jeder Integrator der Strecke nach-
einander mit einem P-Regler geregelt. Die Strecke besteht aus vier Integra-
toren. Als Steuergrofe steht nur der Hohenruderwinkel zur Verfiigung. Die
Eingangsgrofe ist die Hohe iiber dem Boden. Aus der Differenz von Soll-
hohe minus Isthohe ergibt sich durch den Faktor K, ein Sollbahnwinkel .
Der Bahnwinkel wird auf einen fliegbaren Bahnwinkel von +15° und —30° be-
grenzt. Aus der Differenz ergibt sich mit dem Faktor K, ein Sollanstellwinkel
ag. Um den stationdren Fehler zu Null werden zu lassen, wurde parallel zu
K, ein Integrator mit dem Faktor Kj;, in die Riickfiihrung eingefiihrt. Der
Integrator wurde an dieser Stelle eingefligt und nicht schon parallel zu K,
da bei der Messung von v im Unterschied zu a kein Offset zu erwarten ist. Im
stationdren Geradeausflug hat o in der Regel einen Wert ungleich Null und
dieser Offset wird {iber den zuséatzlichen Integrator ausgeglichen. Der Fehler
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im Anstellwinkel wird mit dem Faktor K|, in eine Sollwinkelgeschwindigkeit
¢s umgerechnet. Uber K, wird ein Fehler in der Winkelgeschwindigkeit zu
einem Hohenruderausschlag umgerechnet.

Durch die systembedingten internen Riickfithrungen, die ddmpfend auf
p und « wirken, hat das ungeregelte System schon zwei Polstellen, die sich
nicht unabhingig von einander beeinflussen lassen. Dies ist an der Ubertra-
gungsfunktion vom Hoéhenruderausschlag zur Nickrate zu erkennen.

B M, (—s+ Z,)
B Mo+ (=s+ M,) (s — Z,)

Gq ()

Die Polstellen des ungeregelten Systems liegen bei:

1
Pol = 5 (M, + Za £ \[AMa + MZ = 2M,Zo + 22) = =392 £ 6.740

Fiir die Auslegung des Hohenreglers werden nacheinander die Ubertra-
gungsfunktionen der Kaskadenregelung aufgestellt und analysiert. Die Uber-
tragungsfunktion der innersten Regelungsschleife vom Sollwert gg zum Ist-
wert q ist:

Gon () = KoMy
WINT T 2 4 s(K M,y — My — Zo) + (=Ma — KnM,Za + M,Z,)

Mit Hilfe der Riickfilhrung K, lassen sich die Polstellen nur zusammen be-
einflussen. Die Pfeile im linken Teil der Abbildung zeigen den Verlauf
der Polstellen bei der Variation von K, von 0 nach —0.22 fiir das Flugzeug.
Je betragsméakig grofer K, je starker wird die Schwingung geddmpft und
ab einem Wert von —0.21 verschwindet der imaginire Anteil der Polstellen,
sie wandern in einen Punkt und von dort aus wieder auf der reellen Achse
auseinander.

Die Ubertragungsfunktion der niichsten Regelungsschleife von ag zu o
ist:

K,G,.oGua
e 0= e
+ £84Gg59Gga
mit
Gy (5) = —
“ s —Z,

Der rechte Teil der Abbildung zeigt den Verlauf der Polstellen des Sys-
tems Goyo mit K, = —0.22. Die Pfeile zeigen den Verlauf der Polstellen fiir
K,=0...1.4. Der optimale Wert fiir K, ist dann erreicht, wenn die Polstellen
sich in einem Punkt auf der reellen Achse treffen. Das ist bei diesem System
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Abbildung 5.3: Polstellen von G,y und G, g0

K, = 0.3. Bei groferen Werten fiir K, neigt das System zum Schwingen,
das heifst, die Polstellen bekommen einen imagindren Anteil. Mit kleineren
Werten fiir K, nimmt die Regelungsgeschwindigkeit ab. Mit einer héheren
Verstirkung K, der ersten Regelungsschleife verschiebt sich der Punkt mit
der optimalen Verstdrkung fiir K, weiter nach links auf der reellen Achse.
Bei einer Verdopplung von K, verdoppelt sich in etwa die Position der Uber-
gangsstelle auf der reellen Achse. Der maximale Wert fiir K, wird aber durch
den verfiigbaren Stellausschlag und durch die Verzogerungen im realen Sys-
tem begrenzt und muss mit dem nichtlinearen Modell und in Flugversuchen
ermittelt werden.

Die Vorgehensweise zur Ermittlung der néchsten zwei Reglerverstarkun-
gen ist dhnlich. Zunichst miissen die Ubertragungsfunktion der nichsten
Regelungsschleifen aufgestellt werden. Fiir den Bahnwinkel ist das:

- (Ka + Kia%)Ga'y
1+ (Ko + Kio2)Gay

Gogy (8)

mit der Ubertragungsfunktion vom Anstellwinkel zum Bahnwinkel:

-7,
Gay (5) =

S

Der Wert fiir K;, = 1 wurde nicht gesondert berechnet. Im linken Teil der
Abbildung[5.4]ist der Verlauf der Polstellen bei der Erhéhung der Verstéirkung
K, dargestellt. Hier ist der Punkt zur optimalen Verstiarkung des Regelkreises
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Abbildung 5.4: Polstellen von Gy, und Gryu

beim Zusammenfall der beiden rechten Polstellen zu suchen. Die Polstellen
vereinen sich auf der reellen Achse bei K, = 11 bei einer hoheren Verstarkung
fingt der Regelkreis immer stérker an zu schwingen und kann instabil werden.

Die Ubertragungsfunktion der nichsten Regelungsschleife fiir die Flugho-
he H ist:

K.G
Guan &) = T G
et
mit -
G (5) = 2

Auch fiir die letzte Verstarkung wird der Verlauf der Polstellen des gere-
gelten Systems betrachtet. Im rechten Teil der Abbildung ist der Verlauf
der Polstellen bei der Erhohung von K, dargestellt. Auch hier sind die rech-
ten Polstellen nahe der imagindren Achse ausschlaggebend. Diese bekommen
schneller einen imaginiren Anteil als die zwei Polstellen weiter links. Hier
liegt der optimale Verstarkungsfaktor bei K, = 0.0189.

Die Polstellen des Systems G,y liegen fiir die beschriebenen Parameter
bei (—15.59, —5.46, —1.22, —1.09, —0.0898). Mit diesen Verstirkungsfaktoren
wurden erfolgreich Flugversuche durchgefiihrt und die Ergebnisse werden im
Abschnitt [5.9 und vorgestellt.

Die Berechnung der Regelparameter mit der Pole-Placement-Methode zur
Vorgabe einer oder zwei Polstellen wurde auch implementiert, dies fiihrt aller-
dings zu unbrauchbaren Ergebnissen, da sich die Polstellen nicht unabhéngig
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voneinander einstellen lassen. Das zeigt sich in falschen Vorzeichen fiir man-
che Regelparameter, was bedeutet, dass einzelne Regelkreise instabil sind.
Auch wenn das gesamte geregelte lineare System stabil ist, kann das reale
System dadurch leicht instabil werden.

5.3.1 Kompensierung im Kurvenflug

Im Kurvenflug entsteht durch den Rollwinkel & eine zusétzliche Drehge-
schwindigkeit go. In Normalfluglage ist go positiv. Diese Drehgeschwindig-
keit wiirde iiber K, zu einem positiven 7 fiihren und ein Absinken bewirken.
Um diesem unerwiinschten Verhalten entgegen zu wirken, wird zu ¢g noch
ge addiert. Die Drehgeschwindigkeit bedingt durch einen Rollwinkel g4 ist
gegeben durch:

e =sin®P - %

5.3.2 Schatzung des Anstellwinkels

Fiir die Kaskadenregelung der Lingsbewegung ist die Riickfiihrung aller Zu-
stinde des Systems notig. Die Werte fiir ¢, v und H koénnen direkt gemessen
werden. Ein Sensor fiir den Anstellwinkel « ist am hier betrachteten Flug-
zeug nicht vorhanden. Fiir die Messung des Anstellwinkels werden haufig
kleine Windfahnen mit einem Winkelmesser oder eine Fiinf- oder Vierloch-
sonde verwendet. Diese Sensoren miissen sich nahe am Schwerpunkt befinden,
um nicht durch Drehgeschwindigkeiten des Flugzeugs beeinflusst zu werden.
Weiterhin sollten sie nicht im Propellerabwind sein. Beides ist beim vorhan-
denen Flugzeug mit dem vorne liegenden Antrieb nicht realisierbar. Deshalb
wurde auf die Messung verzichtet und der Anstellwinkel aus vorhandenen
Messwerten geschéatzt.
Im Geradeausflug (® = 0) bei Windstille ist der Anstellwinkel gleich:

a=0—vy

Da beide Winkel bekannt sind, kann « fiir diesen Fall leicht bestimmt werden.
Bei den Flugversuchen herrschte jedoch fast nie Windstille und bei Kursan-
derungen kommt es auch zu einem Rollwinkel von bis zu £55°, deshalb wurde
noch eine weitere Methode untersucht.

Die Schitzung des Anstellwinkels aus der flugzeugfesten Beschleunigung
wy in Z¢ Richtung ist ebenfalls moglich und beriicksichtigt Wind und Roll-
winkel. Die Beschleunigung multipliziert mit dem Gewicht des Flugzeugs
ergibt die Kraft, die auf den Korper einwirkt. In Richtung von Z; wirkt
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Abbildung 5.5: Vergleich der geschitzten Anstellwinkel in der Simulation

hauptséchlich die Auftriebskraft A und die Erdbeschleunigung g. Die Auf-
triebskraft wird angenommen als:

A= gvjscAaa

Durch die Umstellung der Gleichung nach a und dem Einsetzten der Be-
schleunigung ergibt sich fiir den Anstellwinkel:

—”Li)f -m
2V2SCaar

Die Abbildung zeigt den Vergleich der beiden Schitzungen in der
Simulation mit 102 Wind und bis 55° Rollwinkel. Der wahre Anstellwin-
kel ist mit « bezeichnet. Aus der Beschleunigung wurde « acc berechnet.
Bei den Flugversuchen hat sich gezeigt, dass die Schitzung iiber den Bahn-
und Pitchwinkel besseres Flugverhalten ergibt als iiber die Beschleunigung,
obwohl die Simulation eine bessere Ubereinstimmung mit dem wahren An-
stellwinkel zeigt. Der Autor vermutet die Ursache in den Vibrationen des
Motors, die die Messwerte des Beschleunigungsmessers beeinflussen.
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5.4 Linearisierung der Seitenbewegung

Die Linearisierung der Seitenbewegung wurde nach dem gleichen Verfahren
wie fiir die Langsbewegung durchgefiihrt. Fiir die Seitenbewegung wird der
Verlauf der Beiwerte Cq, Cj, C),, bei der Variation von &, (,p,r, 3 ermittelt.
Aus den entsprechenden Derivativen werden dann mit Hilfe der Angaben aus
[8] die Ersatzgrofen der Seitenbewegung ermittelt. Die Zustandsgleichung der
Seitenbewegung ist damit:

(57’ Nr Nﬁ Np 0 0 (57“ Ng NC
53 -1 Y; 0 £ 0|4 0 Yo | g
5p = LT L@ Lp 0 0 5]? + Lf LC |: 5C :|
0P 0O 0 1 0 0 0P 0 0
% 0 Yy 0 £ 0] [dx 0 Y

Die Ausgangsgleichung der Seitenbewegung ist:

Sr 1 0 000 5
53 0 1 000 &
op | _ [0 0 100|]]
s |~ 1o 0o 010 5§)
5x 000 00 1[]F
6w | 0o 100 1]t

5.5 Steuerung der Seitenbewegung

Die Beeinflussung des Bahnazimut y ist iiber zwei Steuerflichen moglich,
direkt mit dem Seitenruder ¢ oder indirekt mit den Querrudern . Anhand
der Zustandsgleichung ist der direkte Einfluss des Seitenruders auf x iiber Y;
zu erkennen. Das Seitenruder beeinflusst aber gleichzeitig den Schiebewinkel
£ und die Drehgeschwindigkeit p und r. Mit dem Schiebewinkel erhéht sich
allerdings mehr der Widerstand als die gewiinschte Querkraft.

Die bessere Methode zur Steuerung des Bahnazimut ist der indirekte Weg
iiber die Querruder und den Rollwinkel ®. Dieser Ansatz wurde hier zur Re-
gelung des Bahnazimut gewihlt. Mit dem Rollwinkel wird die Auftriebskraft
der Tragfliche geneigt. Ein Teil der Auftriebskraft dient in dieser Lage zur
Anderung des Bahnazimut. Abbildung zeigt die Neigung der Auftriebs-
kraft im stationdren Kurvenflug. Der Zusammenhang von Rollwinkel und
Kursdnderung im stationidren Kurvenflug ist x = % tan .
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Abbildung 5.6: Krifte im Kurvenflug, aus [16]
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Abbildung 5.7: Lineares Modell der Seitenbewegung mit Regler
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5.6 Kaskadenregler fiir die Seitenbewegung

Fiir die Seitenbewegung wurde wie fiir die Hohenregelung ein Kaskadenreg-
ler entworfen. Als Eingangsgrofe fiir die Regelung des Bahnazimut wird der
Querruderausschlag genommen. Das Seitenruder wird nicht angesteuert. Die
Regelgrofe ist der Bahnazimut y. Aus der Abweichung des Bahnazimut vom
Sollwert wird ein Sollrollwinkel mit dem Faktor Kg errechnet. Bei der Be-
rechnung des Bahnazimutfehlers dy ist zu beachten, dass es sich hier um zwei
Winkel handelt und keine einfache Differenz gebildet werden kann, sondern
folgende Rechenvorschrift zu verwenden ist:

Xs—X—2T Xs—X>T
OX=49Xs—X+2T Xxs—x<-T
Xs — X sonst

Die Begrenzung des Soll-Rollwinkels ®g ist nétig, da ab einem Rollwinkel
von +90° wieder eine Abnahme des Kurvenradius erfolgt. Fiir den hier ent-
worfenen Regler wird der Rollwinkel im normalen Flug auf £55° begrenzt.
Die Begrenzung ist im realisierten Regler von der Navigation verdnderbar,
um den Regler an bestimmte Flugphasen anzupassen. Der Rollwinkelfehler
wird iiber den Koeffizient K, in eine Soll-Rollrate pg iiberfiihrt. Fiir die sta-
tiondre Genauigkeit des Reglers wurde parallel zu K, ein Integrator mit
dem Koeffizient K,; eingesetzt. Uber den Faktor K¢ werden die Querruder
angesteuert.

Vor dem Entwurf des Reglers ist es notig, die Eigenschaften der ungere-
gelten Strecke zu analysieren. Dazu wird zunichst die Ubertragungsfunktion
aufgestellt und die Lage der Polstellen untersucht. Die Ubertragungsfunktion
vom Querruderausschalg zum Bahnazimut ist:

x(s) _ 9Le
£(s) —s2L,Vo + 53V

Die Polstellen der Seitenbewegung sind (0,0, L,) mit L, = —20.997. Anhand
der Polstellen kann man gut das Verhalten in der Seitenbewegung wieder-
erkennen. Die Rollgeschwindigkeit ist durch die Tragflichen stark gedampft,
der Roll- und Bahnazimut sind ungeddmpft aber auch nicht instabil. Aus
diesem Grund wurde hier auf eine Regelung der Rollrate p verzichtet und
eine Steuerung gewéhlt. Die Faktoren K, und Ky werden mit Hilfe von Pole-
Placement bestimmt.

Um die Koeffizienten des Reglers nach dem Pole-Placement Verfahren be-
stimmen zu koénnen, muss zunichst die Ubertragungsfunktion der gesamten
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geregelten Strecke aufgestellt werden. Die Ubertragungsfunktion des Quer-
ruderausschlags zur Rollrate ist:

Anhand der Ubertragungsfunktion und am Signalflussdiagramm ist zu er-

kennen, dass dies einem Tiefpass entspricht mit einer Polstelle bei L, und

einer Verstirkung von % Mit der Wahl von K, = —i—: erhdlt man fiir die
D

Rollrate ein System mit einer Polstelle bei L, = —21 und einer Verstirkung

von 1. Die Ubertragungsfunktion der gesteuerten Strecke ist dann:

p(s)  Kele

G - _
psp Pg (S) 5 — Lp

Die Ubertragungsfunktion der Seitenbewegung mit Kaskadenregler ist:

X (s) _ 9K, Ko KeLe
XS (S) 83‘/0 — SQLPVE) + SKngLg‘/E) + ngKq>K£L£

Der Integrator mit dem Faktor K,; wird nicht von der Polvorgabe be-
rechnet sondern auf K,; = 0.05 gesetzt. Fiir die Polvorgabe existiert eine
geschlossene Losung:

Ky — V0
39
pL,

K —
P KeLe

Die Polstellen des geregelten Systems liegen dann bei (p, p, L,). Eine Polstelle
bei p = —1.5 hat sich im Modell und bei den Flugversuchen bewihrt.

5.7 Regelung der Fluggeschwindigkeit

Die Regelung der Fluggeschwindigkeit wurde mit einem PID Regler realisiert.
Die Parameter wurden in der Simulation und in Flugversuchen angepasst. Die
Geschwindigkeit wird unabhéangig von der Langsbewegung geregelt. Die Ho-
henregelung und die Geschwindigkeitsreglung konnen sich gegenseitig stark
beeinflussen. Es wurde aber auf eine Kopplung im Regler verzichtet, da das
Flugzeug meistens mit konstanter Hohe fliegen soll und die Beeinflussung
durch die Hohenregelung nur bei einer Hohenénderung auftritt. Ein oft ver-
wendeter Ansatz zur Kopplung der Geschwindigkeits- und Hohenregelung ist
in [14] beschrieben.
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Abbildung 5.8: Sprungantwort des Hohenreglers bei unterschiedlichen Ge-
schwindigkeiten

5.8 Ergebnisse der Simulation

Zum Test, der mit linearen Methoden entworfenen Regler, wird das nichtli-
neare Modell des Flugzeugs verwendet. So kann untersucht werden, ob die
Regler mit den Verzogerungen und Nichtlinearitdten des realen Flugzeugs
zurechtkommen noch bevor Flugversuche durchgefiihrt werden. Alle Regler-
schleifen wurden zusétzlich bei Abweichungen der Fluggeschwindigkeit vom
linearisierten Arbeitspunkt untersucht. Da die Fluggeschwindigkeit grofsen
Einfluss auf viele Parameter des linearen Modells hat, (vergl. def. der Ersatz-
grofen) ist dies ein gute Methode, die Auswirkungen von Modellunsicherhei-
ten auf das Verhalten des geregelten Flugzeugs zu untersuchen.

Der Hohenregler ist iiber den gesamten Geschwindigkeitsbereich des Flug-
zeugs stabil, wie in Abbildung zu erkennen ist. Bei kleineren Geschwin-
digkeiten ist die Reaktion auf eine Sollwertdnderung langsamer. Bei zuneh-
mender Geschwindigkeit kommt es allerdings zu Schwingungen in der Drehge-
schwindigkeit. Dies ist auf die starkere Wirkung des Hohenruders bei hoherer
Geschwindigkeit zuriickzufiihren, was einer Erh6hung der Reglerverstirkung
K, entspricht. Diese Verstarkung wurde fiir die Referenzgeschwindigkeit op-
timiert und dabei so lange erhéht, bis leichte Schwingungen des nichtlinearen
Modells auftraten. Die Verstiarkung wurde dann wieder verringert, bis keine
Schwingungen mehr auftraten. Wird nun die Geschwindigkeit erhht kommt
das Modell wieder in den Bereich der Schwingungen.

Der Regler der Seitenbewegung reagiert in anderer Weise auf abweichen-
de Fluggeschwindigkeiten. Bei Abnahme der Fluggeschwindigkeit nimmt das
Uberschwingen des Reglers zu. Dies ist mit der Abnahme der Querruderwirk-
samkeit und der Zunahme der Bahnazimutinderungsrate x bei Abnahme der
Geschwindigkeit zu begriinden. Die Rollrate p wird bei der Seitenbewegung
nicht geregelt, sondern mit einem konstanten Faktor gesteuert. Diese Steue-
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Abbildung 5.9: Sprungantworten des Bahnazimutreglers bei unterschiedli-
chen Geschwindigkeiten

rung stimmt fiir die Referenzgeschwindigkeit Vo = 257, nicht aber fiir ab-
weichende Geschwindigkeiten. Die Rollgeschwindigkeit bei einem konstanten
Querruderausschlag ist proportional zur Fluggeschwindigkeit. Die Bahnazi-
mutdnderung ist im stationdren Kurvenflug:

. g

X = Ve tan ®
Also ist sie umgekehrt proportional zur Geschwindigkeit bei einem konstan-
ten Rollwinkel ®. Dies fijhrt zu einer schnelleren Anderung des komman-
dierten Rollwinkels, dem die Reglerschleife fiir den Rollwinkel aufgrund der
geringeren Ruderwirksamkeit nicht mehr folgen kann. Es kommt zu einer
Ubersteuerung und zu Schwingungen von ® und y. Die Abbildung zeigt
dieses Verhalten des geregelten nichtlinearen Modells.

Im Kurvenflug kommt es zu einer gegenseitigen Beeinflussung von Héhen-
und Bahnazimutregler. Ein Teil der Auftriebskraft wird zur Anderung des
Bahnazimut benétigt. Dies muss durch eine grofsere Auftriebskraft der Trag-
flache ausgeglichen werden, um nicht an Hohe zu verlieren. Aus diesem Grund
muss auch das Verhalten des Hohenreglers im Kurvenflug untersucht werden.
Die Abbildung[5.10|zeigt den Einfluss der Fluggeschwindigkeit auf die Hohen-
regelung und auf die Position beim Anfliegen von Wegpunkten. Je langsamer
das Flugzeug fliegt, um so grofer ist der Hohenfehler in der Kurve. Das ist
auf den groferen Unterschied im Anstellwinkel zuriickzufiihren, der notig ist,
um ein Absinken in der Kurve zu verhindern. Je langsamer das Flugzeug
fliegt, je grofser muss der Anstellwinkel fiir die gleiche Auftriebskraft sein.
Der im Kurvenflug zusétzlich nétige Auftrieb

Ap=m-g-tanP
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Abbildung 5.10: Einfluss der Geschwindigkeit auf den Kurvenflug

ist nur von Rollwinkel abhéngig und nicht von der Fluggeschwindigkeit. Um
dieses unerwiinschte Verhalten bei kleinen Geschwindigkeiten zu unterbin-
den, miisste der maximale Rollwinkel bei kleineren Geschwindigkeiten ver-
ringert werden.

Im rechten Teil der Abbildung ist die Trajektorie beim Abfliegen
der vorgegebenen Wegpunkte bei unterschiedlichen Geschwindigkeiten dar-
gestellt. Hier ist auch der héhere Kurvenradius bei hoherer Geschwindigkeit
und das Uberschwingen der Bahnazimutregelung bei kleineren Geschwindig-
keiten zu erkennen.

Die Abbildung zeigt den Einfluss von Wind im Modell auf das An-
fliegen von Wegpunkten. Der simulierte Wind weht mit verschiedenen Ge-
schwindigkeiten in Richtung der X-Achse. Der entworfene Regler ist in der
Lage, unter dem FEinfluss von Wind die Wegpunkte anzusteuern, wird aber
in den Kurven stark vom Wind beeinflusst.

5.9 Ergebnisse der Flugversuche

Zur Verifikation der entworfenen Regler wurden mehrere Flugversuche mit
dem Modellflugzeug “Bully” durchgefiihrt. Bei den Flugversuchen zeigt sich,
ob und wie gut das Modell mit der Realitdt iibereinstimmt.

Der Test der einzelnen Regelschleifen wurde schrittweise durchgefiihrt.
Der erste Schritt ist der Test der Geschwindigkeitsregelung. Die anderen Reg-
lerschleifen sind wiren dessen abgeschaltet und die Quer- und Hoéhenruder
werden vom Sicherheitspiloten gesteuert. Startwerte fiir die PID Parameter
der Geschwindigkeitsreglung wurden in der Simulation ermittelt und wéh-
rend der Flugversuche optimiert, bis ein gutes Reglerverhalten erreicht wur-
de. Die Abbildung zeigt die Ergebnisse der Geschwindigkeitsregelung
bei verschiedenen Sollgeschwindigkeiten. Die Abweichungen von der Sollge-
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Abbildung 5.11: Einfluss von Wind auf die Trajektorie des Modells

Abbildung 5.12: “Bully” wihrend eines Flugversuchs
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Abbildung 5.13: Ergebnisse der Geschwindigkeitsreglung bei einem Flugver-
such

schwindigkeit liegen die meiste Zeit im Bereich von 4+27. Diese Genauigkeit
ist ausreichend, da schon die Messung der Geschwindigkeit mit dem Prandtl-
Rohr eine Unsicherheit in diesem Bereich aufweist, was an der Streuung der
Messwerte in Abbildung bei der Kalibrierung zu erkennen ist.

Der zweite Schritt ist der Test der Hohenregelung. Nach den ersten Flug-
versuchen mit Héhenregelung hat sich gezeigt, dass eine gesonderte Betrach-
tung des Verhaltens im Kurvenflug notwendig ist. Nach diesen Erfahrungen
wurde die Kompensierung im Kurvenflug eingefiihrt, was zu einem deutlich
besseren Fiihrungsverhalten im Kurvenflug gefiihrt hat. Ohne die Kompen-
sierung kommt es zu einem Absinken von ca. 10m in einer 90° Kurve mit
einem Rollwinkel von 55°, mit der Kompensierung betrigt der maximale
Hoéhenfehler nur noch ca 3m, wie in der Abbildung zu sehen ist. Die
Abbildung zeigt drei Wiederholungen des durch die vier Wegpunkte definier-
ten Rechtecks. Gut zu erkennen ist das Absinken des Flugzeugs bei groften
Rollwinkeln & bei 10s,50s und 90s. Die Héhenreglung zeigt nur geringes
Uberschwingen bei einem Sollwertsprung.

Die Bahnazimutregelung erhélt den Sollwert von der Navigation. Die
Wegpunkte werden in der Reihenfolge WP1...4 angeflogen. In der Abbildung
0.10[ ist die Trajektorie des Flugzeugs wahrend vier Runden des vorgege-
ben Rechtecks zu erkennen. Die Verformung der Trajektorie ist durch einen
schwachen Wind in —Y; Richtung zu erkldren. In der Kurve um den WP1
und WP3 sind die Effekte des Windes am deutlichsten zu sehen, denn dort
bietet das Flugzeug die grofite Angriffsfiiche fiir den Wind. In der Kurve
steht das Flugzeug mit dem gréfsten Rollwinkel so, dass der Wind von oben
beziehungsweise von unten gegen die Tragflichen weht und damit den Bah-
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Abbildung 5.14: Héhenregler im Kurvenflug und bei Sollwertsprung

nazimut am stirksten beeinflusst.

Die Abweichungen der Flugzeugposition von der direkten Kurslinie zwi-
schen den Wegpunkten ist darauf zuriickzufiihren, dass dem Regler immer
der direkte Kurs von der aktuellen Position zum Zielpunkt vorgegeben wird.
Ist die aktuelle Position einmal abweichend von der Linie zwischen den Weg-
punkten, bleibt immer eine Abweichung von dieser Linie erhalten.

5.10 Vergleich der Flugversuche mit den Simu-
lationsergebnissen

In Kapitel 4] wurde der Vergleich des ungeregelten Modells mit den Messda-
ten vorgenommen. In diesem Abschnitt wird das geregelte nichtlineare Modell
mit dem geregelten realen Flugzeug verglichen. Der Vergleich beschrankt sich
jetzt nicht nur auf die Ebene der Drehgeschwindigkeiten sondern auf alle Zu-
stande des Flugzeugs. Das ist hier moglich, da bei der Vorgabe von gleichen
Sollwerten keine unbeschriankte Drift zwischen dem Modell und den Mess-
werten auftritt. Das Modell und das reale Flugzeug wurden mit der gleichen
Reglerstruktur und den gleichen Parametern betrieben. Alle Reglerschleifen
waren aktiv und die Fluggeschwindigkeit betrug bei allen Versuchen konstant
257, Wihrend der Flugversuche war so gut wie kein Wind vorhanden.
Abbildung [5.16] zeigt das Verhalten des realen Flugzeugs und des Modells
bei einer sprunghaften Anderung des Hohensollwerts um 30m. Beim Anstieg
ist die Begrenzung des Bahnwinkels auf 15° zu erkennen, beim Absinken
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Abbildung 5.15: Ergebnisse des Bahnazimutreglers
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Abbildung 5.16: Regelverhalten bei Hohensprung im Flugversuch und im
Modell
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Abbildung 5.17: Reglerverhalten der Seitenbewegung beim Wegpunkteanflie-
gen

betriigt die Begrenzung des Bahnwinkels —30°. Eine sehr gute Ubereinstim-
mung in allen Zustinden ist zu erkennen. Diese Ubereinstimmung wurde
erreicht, in dem die Parameter des Hohenleitwerks und der Tragfliche im
Modell modifiziert wurden.

Der wichtigste Parameter der Tragfliche ist hier die Lage des Angriffs-
punktes der aerodynamischen Kraft relativ zum Schwerpunkt zg . Je nega-
tiver desto stabiler wird die Langsbewegung. Fiir das Hohenleitwerk beein-
flusst Caqm die Dampfung der Drehgeschwindigkeit ¢ und 7, die Wirkung
des Hohenruders. Um das leichte Uberschwingen des Bahnwinkels beim posi-
tiven Hohensprung zu erreichen, muss zg ;, leicht positiv sein. Um die gleiche
Drehgeschwindigkeit und dhnliche Héhenruderausschlidge zu erreichen, muss-
te der Auftriebsanstieg des Hohenruders Cy,y auf etwa die Hilfte des mit
XFLR5 (Siehe berechneten Wertes gesetzt werden.

Die Abbildung[5.17]zeigt das Ergebnis eines Flugversuchs und des Modells
bei der Vorgabe des gleichen Bahnazimut. Eine gute Ubereinstimmung des
Modells mit den Messdaten ist auch hier zu erkennen.
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Kapitel 6

Navigation

Zur Durchfiihrung von Flugversuchen im autonomen Modus ist die Vorgabe
einer Solltrajektorie notig. Fiir den Test des Hohen- und Bahnazimutreg-
lers wurde eine Wegpunktenavigation entwickelt. Fiir die Durchfithrung von
autonomem Starts und Landungen wurden separate Navigationsalgorithmen
entwickelt und getestet.

6.1 Wegpunkte

Zum Testen der Regler bei den Flugversuchen und in der Simulation wurde
ein Rechteck mit vier Wegpunkten, wie in der Abbildung dargestellt,
vorgegeben. Vor jedem Start wird manuell ein Referenzpunkt definiert, der
Ursprung des inertialen Koordinatensystems. Die Wegpunkte sind relativ zu
diesem Referenzpunkt definiert. Die Grofe, der Winkel und der Mittelpunkt
des Rechtecks kann vorgegeben werden.

Die Navigation gibt der Bahnazimutregelung den Azimut von der ak-
tuellen Flugzeugposition zum aktuellen Wegpunkt vor. Der Sollbahnazimut
xsvon der Istposition (x,y) zum aktuellen Wegpunkt (xw p, ywp) ist:

Xs = arctan 2(ywp — ¥, Twp — )

Ist die Distanz in der xy-Ebene der Istposition zum aktuellen Wegpunkt
kleiner als ein eingestellter Schwellwert, wird zum néichsten Wegpunkt um-
geschaltet. Ist der vierte Wegpunkt erreicht, wird wieder der erste Punkt an-
geflogen. Das Rechteck, in dem die Flugversuche durchgefiihrt wurden, hat
eine Kantenlédnge von 400m x 200m und der Schwellwert zum Weiterschalten
auf den nichsten Wegpunkt lag bei 70m.

Mit Hilfe dieser Trajektorie kann die Leistung des Hohen- und Bahnazi-
mutreglers zuverldssig beurteilt werden. Beim Weiterschalten der Wegpunkte

63
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Abbildung 6.1: Messdaten eines manuell geflogenen Starts und eines autono-
men Starts

gibt es einen Sprung im Sollbahnazimut, den der Regler ohne Uberschwin-
gen einstellen sollte. Durch die pl6tzliche Richtungsédnderung erhoht sich der
Rollwinkel schnell und die Hohenregelung muss das Absinken méglichst klein
halten. Beim Ausleiten der Kurve sollte auch kein Uberschwingen in der Flug-
héhe entstehen. Anhand des Hohenfehlers im Kurvenflug kann die Leistung
des Hohenreglers bemessen werden. Weiterhin entsteht im Kurvenflug zu-
sitzlicher Widerstand durch die Ruderausschlidge und den zusétzlich nétigen
Auftrieb, den der Geschwindigkeitsregler ausgleichen muss. Es entsteht in
allen Regelkreisen ein Regelfehler, der mdglichst ohne gegenseitige Beeinflus-
sung ausgeglichen werden muss.

6.2 Start

Vor dem Entwurf eines Algorithmus fiir einen automatischen Start wurden
die Messdaten eines manuell durchgefiihrten Starts analysiert. Die Abbildung
zeigt einen von vielen manuellen Starts. Der Start findet, wenn moglich,
immer gegen den Wind statt, dazu wird das Flugzeug auf dem Flugplatz
gegen den Wind ausgerichtet. Vor dem Start wird der globale Referenzpunkt
auf die aktuelle Position des Flugzeugs gesetzt.

Zum Abheben gibt der Pilot volle Motorleistung und hélt das Flugzeug
mit dem Seitenruder auf Kurs, so lange es sich noch am Boden befindet. Nach
ca. 30m Beschleunigungsstrecke hat das Flugzeug die richtige Geschwindig-
keit zum Abheben von ungefdhr 147 erreicht. Mit einem leichten Hohen-
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ruderausschlag hebt das Flugzeug vom Boden ab und steigt zunéchst mit

m

einem geringen Bahnwinkel, bis die Geschwindigkeit auf 207 angestiegen ist.
Mit ca 15° Bahnwinkel erfolgt dann der weitere Steigflug, dabei erfolgt eine
leichte Kurve zuriick zum Startpunkt.

Aufgrund dieser Analyse ist der Startvorgang in vier Phasen aufgeteilt
worden, die als Zustandsdiagramm mit dem Tool “Stateflow” in Simulink

implementiert wurden. Die Zustédnde sind:
1. Warten auf ein Startsignal

2. Motor auf Vollgas, Rollwinkel ® Null halten, ¥ Winkel auf Startaus-
richtung halten

3. Bahnwinkel klein und Startrichtung beibehalten, steigen und beschleu-
nigen

4. Bahnwinkel normal und leichte Kurve in Richtung des Startpunkts

Vor dem Startsignal wird das Flugzeug auf der Startbahn in die gewiinschte
Richtung ausgerichtet.

Mit dem Startsignal wird der aktuelle ¥ Winkel als Startrichtung gespei-
chert und der Beschleunigungsvorgang eingeleitet. Der Geschwindigkeitsrege-
lung wird ein Sollwert von 28 vorgegeben. Die Hohenregelung ist abgeschal-
tet. Dem Regler der Seitenbewegung wird ein Rollwinkel von 0° vorgegeben.
Ist die Geschwindigkeit zum Abheben von 147 erreicht wird zum néchsten
Zustand umgeschaltet.

Zum Abheben wird ein maximaler Bahnwinkel +,,.. = 7° vorgegeben. Der
Bahnazimutregler wird jetzt eingeschaltet und soll den Kurs in der Startrich-
tung halten, der Rollwinkel ist auf maximal £10° begrenzt, damit es zu keinen
groken Rollwinkeln wihrend des Abhebens kommt. Bei der noch geringen Ge-
schwindigkeit, konnte es bei groferen Rollwinkeln zu einem Strémungsabriss
an den Tragflichen kommen. Ist eine Flugh6he von mindestens 10m und eine
Fluggeschwindigkeit von mindestens 227 erreicht wird der nichste Zustand
aktiviert.

Im Zustand “Kurve” wird eine leichte Kurve eingeleitet, die das Flugzeug
mit einem maximalen Rollwinkel von 4+40° zuriick zum Startpunkt fiihrt.
Jetzt wird auch die normale Hohenregelung mit 7,,,. = 15° eingeschaltet
und eine Sollhohe von 100m vorgegeben. Ist der Wegpunkt oder eine Flug-
hohe von iiber 70m erreicht, wird in den Flugmodus umgeschaltet, in dem
die Wegpunkte angeflogen werden. Die Abbildung zeigt das Zustandsdia-
gramm des Startvorgangs aus Simulink.

Die Abbildung[6.T]zeigt die Simulationsergebnisse eines autonomen Starts
nach dem oben beschriebenen Algorithmus. Leider konnte aus Zeitmangel,
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[ Wegpunkte \
Starten entry:yaw_controler=0;
entry:wp_mode=0; entry:roll_controler=3;
entry:state=0; entry:roll_max=55;

entry:H_controler=3;

Warten_auf_start [Va>20]
entry:V_soll=0; 1 entry:H_soll=100;
g w_controler=_ entry:X_soll=0;
entry:roll_controler=0; FLY :::g \\;ig::;gg_
— lz NULLEN|START 2 entry:wp_mode=1;
entry:state=10;
beschleunigen gamma_max=15;

entry:V_soll=28;
entry:yaw_soll=yaw;
entry:yaw_start=yaw;
entry:yaw_controler=1;
entry:H_controler=0;
entry:gamma_max=5;
entry:roll_controler=1;

gl 0;
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2 ~——

Abheben T

entry:yaw_controler=1; |
entry:roll_controler=2;
entry:roll_max=10; /
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entry:gamma_max=7; /
entry:H_soll=100; /
entry:state=2; /
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[H>10 & Va>22]

Kurve START
entry:roll_max=40;
entry:roll_controler=2;
entry:H_controler=3;
entry:X_soll=0;
entry:Y_soll=0;

entry:H_soll=100;
entry:wp_mode=4;
entry:yaw_controler=0;
entry:state=3;
entry:gamma_max=15;

[Va<0.5&

Abbildung 6.2: Zustandsdiagramm des Startvorgangs

bis zum Abschluss dieser Arbeit, kein autonomer Start mit dem realen Flug-
zeug durchgefiihrt werden. Die Simulationsergebnisse mit dem nichtlinearen
Modell und den Flugreglern sehen vielversprechend aus, so dass ein auto-
nomer Start mit dem realen Flugzeug in absehbarer Zeit durgefiihrt werden
konnte.

6.3 Landung

Vor dem Entwurf eines Algorithmus fiir eine autonome Landung wurde eine
gute, manuell geflogene Landung analysiert. Die Abbildung zeigt Mess-
daten einer manuellen Landung und die einer simulierten Landung. Die Lan-
dung erfolgt, wie der Start, wenn moglich immer gegen den Wind. Der An-
flug des Gleitpfads erfolgt in einer konstanten Hohe von etwa 80m. In der
Abbildung nicht zu erkennen, aber anhand der aufgezeichneten Messdaten
nachzuvollziehen, ist, dass kurz vor dem Einleiten des Sinkflugs die Lande-
klappen auf ca. 60° ausgefahren werden und die Motordrossel auf Leerlauf
gestellt wird. Es folgt ein Sinkflug mit etwa v = —15° und mit V4 = 20" bis
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Abbildung 6.3: Verlauf einer simulierten, autonomen Landung und einer ma-
nuell gesteuerten, realen Landung

zu einer Hohe von etwa 10m {iber der Landebahn. Ab dieser Héhe wird der
Bahnwinkel auf einen kleineren Wert verringert und das Flugzeug setzt auf
dem Boden auf. Entscheident fiir eine gute Landung ist die Sinkgeschwin-
digkeit beim Aufsetzten. Bei einer Sinkgeschwindigkeit von {iber 2.57 federt
das Fahrwerk so weit ein das die Luftschraube den Boden beriihren kann und
beschiadigt werden konnte. Aufgrund dieser Analyse wurde die Landung in
vier Phasen aufgeteilt:

1. Anflug auf einen Punkt vor dem Gleitpfad in konstanter Héhe und
vorgegebenem Bahnazimut

2. Sinken im Gleitpfad mit festem Bahnwinkel
3. Reduktion des Bahnwinkels
4. Ausrollen

Bei der Landung sind zwei Aufgaben zu l6sen. Vor dem eigentlichen Absin-
ken des Flugzeugs zur Landebahn mit einem konstanten Bahnazimut, muss
dieser Landekorridor angeflogen werden. Die Landung erfolgt dann auf einem
definierten Gleitpfad.

Der Punkt, an dem der Gleitpfad beginnt, muss in dem Bahnazimut des
Gleitpfads angeflogen werden. Hier kann der Bahnazimutregelung nicht ein-
fach die Richtung von der aktuellen Position zur Zielposition vorgegeben
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1
delta_chi

delta_tho

Abbildung 6.4: Nichtlineare Schaltung zum Anfliegen einer Kurslinie

X[m] =Y[m]

Abbildung 6.5: Trajektorie einer simulierten autonomen Landung

werden, denn so wiirde das Flugzeug nicht mit dem richtigen Bahnazimut
am Beginn des Gleitpfads ankommen. Zur Losung dieser Aufgabe wurde auf
das “Regelgesetz zum Einfliegen auf eine Sollstandlinie” aus [8] zuriickgegrif-
fen. Das Signalflussdiagramm ist in Abbildung dargestellt. Diese Schal-
tung wird im ersten Zustand der Landung anstelle von K4 in der Regelung
der Seitenbewegung aktiviert. Dieses Regelgesetz fiihrt das Flugzeug von ei-
ner beliebigen Position in einer Kurve zum Zielpunkt mit dem gewiinschten
Azimut. Die Abbildung [6.5]zeigt die resultierende Trajektorie bei einem Lan-
deanflug in 70m Hohe von einer Startposition nahe dem Landepunkt.

Ist die Abweichung in Bahnazimut und Landerichtung kleiner als 10° wird
in den néchsten Zustand geschaltet und es beginnt der Anflug der Landebahn
auf dem Gleitpfad. Der Gleitpfadwinkel wurde mit —15° steil gewahlt, da-
mit der Anflugpunkt des Gleitpfads nicht zu weit entfernt vom Landepunkt
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liegt. Bei realen Flugversuchen ist der Aktionsradius des Flugzeugs auf den
Sichtbereich des Sicherheitspiloten von ca. 500m begrenzt.

Nach dem Absinken mit v = —15° erfolgt der letzte Teil des Landean-
flugs. Ab einer Hohe von bm erfolgt das Absinken mit v = —5°, dadurch
verringert sich die Sinkgeschwindigkeit von ca. 57 auf unter 17*. Mit dieser
geringen Sinkgeschwindigkeit setzt das Flugzeug auf dem Boden auf. Nach-
dem die Flughdhe auf unter einen halben Meter abgesunken ist, wird die
Sollgeschwindigkeit auf Null gesetzt. Beriihrt das Fahrwerk den Boden wer-
den die Landeklappen eingefahren, um ein Abprallen und Hiipfen des Flug-
zeugs nach dem ersten Bodenkontakt zu vermeiden. Bis das Flugzeug zum
Stehen kommt, wird die Ausrichtung des Rumpfs mit dem Seitenruder in der
Landerichtung gehalten.

Kommt es wihrend der Landung zu groferen Abweichungen vom vorgege-
benen Gleitpfad wird die Landung abgebrochen. Ist die Sinkgeschwindigkeit
in der letzten Phase kurz vor dem Aufsetzten iiber 2.5 wird die Landung
ebenfalls abgebrochen. Nach einem Abbruch beginnt der Landeanflug wieder
in der ersten Phase.

Abbildung[6.3]zeigt eine simulierte und eine reale Landung. Die autonome
Landung wurde nach dieser realen Landung entworfen. Der Plot zeigt, dass
die autonome Landung in der Simulation sehr gut mit dem realen Flugpro-
fil iibereinstimmt. Leider konnte aus Zeitmangel, bis zum Abschluss dieser
Arbeit, keine autonome Landung mit dem realen Flugzeug durchgefiihrt wer-
den.
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Kapitel 7

Zusammenfassung und Ausblick

In der vorliegenden Arbeit wurde ein mathematisches Modell des Modellflug-
zeugs “Bully” und eine darauf basierende Flugregelung erfolgreich entworfen
und implementiert. Die einzelnen Komponenten des Systems wurden model-
liert und in Versuchen verifiziert. Beim Antrieb konnte eine gute Uberein-
stimmung im Stand erreicht werden. Es hat sich gezeigt, dass die statische
Betrachtung der wichtigsten aerodynamischen Krifte ausreicht, um auf Ge-
schwindigkeitsebene eine gute Ubereinstimmung des Modells mit dem rea-
len Flugzeug zu erreichen. Durch die Aufstellung der Bewegungsgleichungen
konnte ein vollstdndiges mathematisches Modell des Flugzeugs erstellt wer-
den, welches das reale Flugverhalten hinreichend genau abbildet. Das Modell
lasst sich durch wenige Parameter an das Verhalten eines realen Flugzeugs
anpassen.

Die vorhandene Steuerungshardware wurde in das Modellflugzeug “Bul-
ly” eingebaut. Fin zusitzlicher Sensor zur Messung der Fluggeschwindigkeit
wurde erfolgreich in die vorhandene Entwicklungsumgebung integriert.

Die Regelung der Seiten- und Léngsbewegung des Flugzeugs wurde mit
Methoden der linearen Regelungstechnik ausgelegt und in Flugversuchen er-
folgreich verifiziert. In den Versuchen ergab sich das erwartete Flugverhalten
mit den berechneten Parametern. Das zeigt, dass die wichtigsten Eigenschaf-
ten des Systems im linearen Modell beriicksichtigt sind. Es hat sich gezeigt,
dass nur durch die vollstdndige Betrachtung der Dynamik und die Einbezie-
hung aller Systemzustinde eine gute Leistung des Flugreglers erreicht werden
kann. Durch den Einsatz von nichtlinearen Elementen in der Kaskadenrege-
lung konnte ein gutes Fiihrungsverhalten auch bei groferen Abweichungen
vom linearisierten Arbeitspunkt erzielt werden.

Die implementierten Navigationsalgorithmen erméglichen die Durchfiih-
rung von reproduzierbaren Flugversuchen sowie in der Simulation auch die
Durchfiihrung von Start und Landung.

71
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Das Flugzeugmodell “Bully” hat bedingt durch das hohe Gewicht ein nicht
ganz unkritisches Flugverhalten. Sehr deutlich wird dies im Kurvenflug, bei
dem ohne eine Kompensierung eine grofte Abnahme der Flughohe zu beob-
achten war. Die Einfithrung des Prandtl-Rohrs zur Geschwindigkeitsmessung
war vor allem deshalb notig, weil sich das Flugverhalten schon bei kleinen
Abweichungen der Fluggeschwindigkeit vom optimalen Arbeitspunkt stark
verandert. Eine um 57 niedrigere Geschwindigkeit fiihrt im Kurvenflug zu
einer Erhchung des Hohenfehlers von ca. 50%.

Die Modellierung der Aerodynamik kann nicht alle Eigenschaften des rea-
len Flugzeugs nachbilden. Die Wirkung des Seitenruders konnte mit diesem
Modell fiir die aerodynamischen Krifte nicht modelliert werden. Die Steue-
rung des Flugzeugs ist aber auch ohne das Seitenruder moglich. Aus diesen
Griinden wurde das Seitenruder nicht in den Flugregler integriert. Fiir die
genauere Ermittlung der aerodynamischen Beiwerte aus den vorhanden Mess-
daten konnten Verfahren der Parameteridentifikation angewendet werden.

Die Beschreibung der Orientierung durch Eulerwinkel fithren zu Proble-
men bei extremen Fluglagen. In einigen Flugversuchen kam es zu Situatio-
nen, nach denen die Orientierungsdaten nicht mehr verwendbar waren und
die Versuche abgebrochen werden mussten. Hier kann die Umstellung der
Orientierungsschitzung auf Eulerparameter Abhilfe schaffen.

Leider war es nicht mehr moglich, vor dem Abschluss dieser Arbeit den
Algorithmus fiir das autonome Starten und Landen in Flugversuchen zu ve-
rifizieren. Das Fiihrungsverhalten der Hohenregelung im Kurvenflug ist im
Modell und bei den Flugversuchen noch nicht zufriedenstellend, hier sind
noch Erweiterungen oder Anderungen in der Reglerstruktur nétig.

Der Ansatz zur statischen Betrachtung der aerodynamischen Krifte eines
Flugzeugs in dieser Grokenordnung hat sich als ausreichend erwiesen, um das
Verhalten des Flugzeugs auf Geschwindigkeitsebene zu modellieren. Mit Hil-
fe von einigen einfach durchzufiihrenden Messungen konnten die wichtigsten
Parameter des Systems ermittelt werden. Mit Hilfe dieses Modells konnte
ein leistungsfahiger Flugregler implementiert werden. Durch eine Weiterent-
wicklung der in dieser Arbeit beschriebenen Methoden kénnte ein universeller
Ansatz zur Auslegung von Flugreglern fiir autonome, unbemannte Starrflii-
gelflugzeuge entstehen.

Mit dem Versuchstriager “Bully” ist ein zuverlissiges System zur Durch-
fithrung von Flugexperimenten entstanden und im Anschluss an diese Arbeit
sind noch weitergehende Experimente mit diesem System geplant.
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Anhang A

Flugmechanische Daten

A.1 Parameter des nichtlinearen Modells

Zum Vergleich sind auch die Daten eines Airbus A300 im Warteflug aus |8]
angegeben.

Zeichen | Wert Bully A300 Bemerkung

p 1.22529 0.9091 | Luftdichte

g 9.8067 75 Erdbeschleunigung

m 15kg 1.3-10%kg | Startmasse

I, 1.53378 6.011 - 10°

I, 3.02879 10.53 - 10°

1. 4.12691 15.73 - 10°

1. —0.0879292 | 0.33-10°

St 0.8m? 260m? Flicheninhalt der Tragfléiche

cr, 0.33m 6.6m Fliigeltiefe Tragfliche

br, 2.5m 44 8m Spannweite Tragfliche

Ap 7.6 7.73 Fliigelstreckung Tragfliche

oo 0° Einbauwinkel der Tragfliiche
Caar 4.6661 Auftriebsanstieg der Tragfliche
Caor 0.26428 Nullauftriebsbeiwert Tragfliche
kwr, 0.04094 Faktor des induzierten Widerstands Tragfliche
Cwor 0.024 Nullwiderstandsbeiwert Tragflache
Cwh 0.0659 Landeklappen Widerstand

Cwe 0.0169 Querruder Widerstand

Ty 0.2 Wirkungsfaktor der Landeklappen
Te 0.16 Wirkungsfaktor der Querruder

75
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Zeichen | Wert Bully A300 Bemerkung
xs.L 0.05m Position der Tragfliiche
Ys,L 0.7m Position der Tragfliche
Zp Om 2.65m Position des Antriebs
iR 0° 2.17° Einstellwinkel des Antriebs
d 0.6m Luftschraubendurchmesser
Cro 0.0855 ,i\;ii Schubbeiwert im Stand
kr 0.25 Faktor des Fortschrittsgrad
by 0.8m Spannweite Hohenleitwerk
SH 0.19m? Flache Hohenleitwerk
Ay 3.397 Streckung Hohenleitwerk
% 0.8 Staudruckabnahme am Hohenleitwerk
Canr 1.888 Auftriebsanstieg Hohenleitwerk
Caor 0 Nullauftriebsbeiwert Hohenleitwerk
kwu 0.092 Faktor des induzierten Widerstands Hohenleitwerk
Cwon 0.01348 Nullwiderstand am Hohenleitwerk
Cwy 0.1303 Hohenruder Widerstand
Qo 2.2° Einbauwinkel Héhenleitwerks
Ty 0.7281 Wirkungsfaktor des Héhenruders
TS H —1.1Im Abstand SP - Héhenruderneutralpunkt
Sy 0.15m? Fliche Seitenleitwerk
Copv —3.4332 Seitenkraftbeiwert des Seitenruders
kwv 0.0925 Faktor des induzierten Widerstands Seitenleitwerks
Cwov 0.01348 Nullwiderstand des Seitenleitwerks
Cwe¢ 0.1303 Seitenruder Widerstand
TC —-0.4 Wirkungsfaktor Seitenruders
TS,y —1.Im Position des Seitenleitwerks
A.2 Derivative
Zeichen | Wert Bully | A300 | Bemerkung
Vo 257 131.5% | Fluggeschwindigkeit im Arbeitspunkt
o 0.16° 4° Anstellwinkel im Arbeitspunkt
Yo 0° 0° Bahnwinkel im Arbeitspunkt
Cao 0.45324 0.621 Auftriebsbeiwert im Arbeitspunkt
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Zeichen | Wert Bully | A300 | Bemerkung

Cag 5.5145 4.72 Auftriebsanstieg

Caa — 1.1

Caq — 3.8

Cay 0.4133 0.395

Cwo 0.0383 0.0369 | Widerstandsbeiwert im Arbeitspunkt
Cwa 0.18372 0.302

Cwum - -

Cwy, 0.0299 0.0253

Cino 0 —0.0149 | Momentenbeiwert im Arbeitspunkt
Cha —1.3441 —0.747

Chna — —5.25

Cing —7.2022 —13.53 | Nickddmpfung-Derivativ

Com — —

(@ —1.3867 —1.541

Cop —0.77026 | —1.034 | Schiebeseitenkraft-Derivativ

Cop —0.01969 0.624 | Rollseitenkraft-Derivativ

Cor 0.4089 2.23 Gierseitenkraft-Derivativ

Coe 0 0 Querruderseitenkraft-Derivativ
Coc 0.201 0.176 | Seitenruderseitenkraft-Derivativ
Cis —0.0185 —1.25 | Schieberoll-Derivativ

Cip —1.7353 —8.42 | Rolldimpfung

Cr 0.32337 4.12 Gierroll-Derivativ

Cle —0.4941 —0.233 | Querruderollmoment-Derivativ

Cic 0.0161 0.14 Seitenruderrollmoment-Derivativ
Chp 0.40176 1.108 | Windfahnenstabilitét

Chp 0.099 —2.88 | Rollgier-Derivativ

Chr —0.34201 —6.36 | Gierroll-Derivativ

Che 0 —0.049 | Quderrudergiermoment-Derivativ
Cn¢ —0.1607 —0.883 | Seitenrudergiermomoent-Derivativ
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A.3 Ersatzgrofien der Langsbewegung

ANHANG A. FLUGMECHANISCHE DATEN

| Zeichen | Bully | A300 |

X, | —0.0377 | —0.0157
X, 5.966 | 1.589
X; | 61835 | 0582
X, | —0.6017 | —0.685
Z, | —0.0304 | —0.0011
Zo | —4.6513 | —0.566
Z, | —0.3462 | —0.0473
M, 0 0

M, | —45.895 | —0.766
M, |—32462 | —1.207
M, | —47.349 | —1.958

A.4 Ersatzgrofien der Seitenbewegung

’ Zeichen ‘ Bully ‘ A300 ‘
Y3 —0.64515 | —0.124
Y, — 0.0127
Y, — 0.0454
Ye 0 0
Ye 0.16823 | 0.0275
Lg —2.4288 | —9.71
L, —20.997 | —10.86
L, 3.8301 5.53
Le¢ —119.71 | —1.766
L, 3.0725 1.209
Ng —2.4288 3.43
N, 0.0188 | —1.202
N, —1.513 | —3.27
Ne¢ —2.5234 | —0.104
N, | —14911 | —2.59




A.4. ERSATZGROSSEN DER SEITENBEWEGUNG
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