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Kapitel 1

Einleitung

1.1 Aufgabenstellung

Ziel der Arbeit ist die Aufstellung eines Modells und die Entwicklung ei-
ner Flugregelung für ein vorhandenes Modell�ugzeug. Das Flugzeug hat eine
Spannweite von 2.5m und eine Ab�ugmasse von ca. 15kg. Zur Durchführung
von Flugversuchen muss die am Lehrstuhl entwickelte Steuerungshardware in
das Flugzeug integriert und eventuell angepasst werden. Die Steuerung und
Regelung soll einfache Flugmanöver ermöglichen, wie z. B. Wegpunkte an-
steuern, vorgegebene Höhen und Geschwindigkeiten halten. Ein Regelungs-
und Steuerungsalgorithmus zum autonomen Starten und Landen soll eben-
falls entwickelt und getestet werden. Zur Veri�kation der entworfenen Algo-
rithmen sollen Flugversuche durchgeführt werden.

1.2 Struktur der Arbeit

Zu Beginn wird in Kapitel 2 ein kurzer Überblick über das verwendete Mo-
dell�ugzeug 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 zunächst in Kapitel 3 die einzelnen Komponenten des
Flugzeugs und ihre Modellierung vorgestellt. Über die Bewegungsgleichungen
eines starren Körpers werden in Kapitel 4 die Komponenten des Modells zu
einem Gesamtsystem mit sechs Freiheitsgraden zusammengefügt. Das ma-
thematische Modell wird mit Daten aus realen Flugversuchen veri�ziert.

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
für Flugversuche nötigen Navigationsalgorithmen für die Soll-Trajektorien-
Generierung werden in Kapitel 6 vorgestellt. Abschlieÿend werden in Kapitel
7 die Ergebnisse zusammengefasst und diskutiert.

1.3 Stand der Forschung

Seit mehren Jahren beschäftigt sich das Fachgebiet Prozessdatenverarbei-
tung und Robotik der TU-Berlin erfolgreich mit autonom �iegenden Modell-
hubschraubern. Zur Zeit im Rahmen des EU-Projekts �Aware� [1]. Die im
Rahmen dieses Projekts entstandene Hard- und Software wurde für 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 für das Flugzeug neu entwickelt.

Im Rahmen des �Aware� Projekts werden die Einsatzmöglichkeiten von
autonomen Hubschraubern zum Lastentransport sowie zum Aufbau und zur
Reparatur von Sensornetzwerken erforscht und implementiert. Hubschrauber
können eine Position sehr genau an�iegen und halten und eignen sich des-
halb gut für 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 Schwebe�ug, daraus ergibt sich eine kürzere Einsatzdauer im Vergleich
zu einem Starr�ügel�ugzeug. Ein unbemanntes Flugzeug dagegen kann über
längere Zeit in der Luft bleiben und aus gröÿerer Höhe ein groÿes Gebiet
überwachen.

Die ersten Autopiloten für bemannte Flugzeuge wurden schon im Jahre
1950 eingesetzt. Unbemannte Fluggeräte (UAV) sind aktuell Thema vieler
Forschung- und Entwicklungsarbeiten da die Entwicklung in der Gröÿe von
Modell�ugzeugen ist erst in den letzten Jahren durch immer kleinere und
preiswertere Sensoren und Mikroprozessoren möglich geworden ist. Es gibt
schon viele Gebiete in denen Drohnen eingesetzt werden. Beim Militär kom-
men Drohnen vielfach zur Aufklärung aber auch in Kampfhandlungen zum
Einsatz. Die militärisch einsetzten Drohnen bewegen sich zum gröÿten Teil im
Bereich mehrerer 100kg Ab�ugmasse. Über die dort eingesetzten Verfahren
zur Regelung und Modellierung sind nur wenig Informationen verfügbar.

In der zivilen Nutzung kommen Drohnen häu�g für die Metereologie zum
Einsatz. Beispielhaft sei hier das Paparazzi Projekt [3] genannt. Mit dem dort
entwickeltem System wurden schon mehrere Expeditionen durchgeführt. In
[12] werden die Ergebnisse eines Mess�ugs 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 verfügbar. Der Autopilot
wird hauptsächlich zur Steuerung von kleinen Flugzeugen im Bereich von 1kg
Ab�ugmasse eingesetzt. Der Flugregler besteht dort aus je einem PID Reg-
ler für Längs- 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 Fluggeräte mit einer
Spannweite von 0.5m abwärts. Beispielhaft für die MAVs sei hier die Uni-
versity of Florida [11] genannt. Auf diesem Gebiet �nden auch regelmäÿig
Wettbewerbe für Indoor- und Outdoor�uggeräte statt.

Für die Modellierung der Aerodynamik eines Flugzeugs werden oft mehr-
dimensionale Tabellen mit Kraft- und Momentenkoe�zienten sowie Deriva-
tiven eingesetzt. Diese Tabellen werden entweder im Windkanal gemessen
oder anhand von Handbuchmethoden aus der Literatur abgeschätzt oder
mit CFD1 Berechnungen bestimmt. Beispiele für diese Art der Modellierung
�nden sich in [10] und [18].

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

Der Start und die Landung werden bei den meisten kleineren autonomen
Flugzeugen manuell durchgeführt, da dabei eine genaue Messung und Ein-
haltung einer vorgegebenen Flugbahn nötig ist. Dies ist nur mit einer guten
Sensorik und einem leistungsfähigem Flugregler möglich. Einige gröÿere mi-
litärische 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
anschlieÿend autonom weiter�iegen kann. Die �LUNA� Drohne [2] der deut-
schen Bundeswehr ist ein Beispiel dafür. Wenn die Landung nicht manuell
durchgeführt wird, kommen häu�g Fangnetze oder Fallschirme zum Einsatz.
Zum autonomen Start und Landung mit unbemannten Starr�ügel�ugzeugen
auf einem Fahrwerk wurden bisher nur wenige Arbeiten verö�entlicht. Ein
Beispiel für eine simulierte, autonome Landung mit einem Flugzeug, welches
ähnliche Abmessungen hat, wie das in dieser Arbeit untersuchte, ist in [19] zu
�nden. Bei kleineren und robusten unbemannten Flugzeugen im 1kg Bereich
gibt es schon einige erfolgreiche Ansätze mit Unterstützung bildgebender
Sensoren autonome Landungen durchzuführen, 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
Nur�ügel�ugzeugs ohne Fahrwerk beschrieben. Erfogreich durchgeführte au-
tonome Starts und Landungen auf einem Dreibeinfahrwerk mit einem etwa

1Numerische Strömungsmechanik (eng. Computational �uid dynamics)
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50kg schweren UAV werden in [6] vorgestellt.



Kapitel 2

Systembeschreibung

Für die Implementierung der Steuerung und Regelung wurde die vorhande-
ne Entwicklungsumgebung des �Labors für autonome Flugroboter� der TU-
Berlin verwendet. Das System wurde für 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 Modell�ugzeug �Bully�

Bei dem in dieser Arbeit verwendeten Modell�ugzeug vom Typ �Bully� han-
delt es sich um ein handelsübliches Modell�ugzeug, das als Bausatz erworben
werden kann. Durch den groÿen Rumpf und der robusten Bauweise eignet sich
das Modell gut als Versuchsträger. Auf der Abbildung 2.1 ist das Flugzeug-
modell startklar montiert. Vor den Trag�ächen mittig im Rumpf be�ndet
sich eine der zwei WLAN-Antennen, hinter den Trag�ächen be�ndet sie die
Antenne des GPS-Empfängers. Die Abbildung 2.2 zeigt die wichtigsten Ab-
messungen und die Lage der �ugzeugfesten Achsen.

Die Trag�ächen und Höhenleitwerke lassen sich leicht demontieren, so ist
der Transport auch in einem kleineren PKW möglich. Die gesamte Steue-
rungshardware wurde in den Rumpf eingebaut, um die Aerodynamik des
Flugzeugs nicht zu beein�ussen. Unter dem Rumpf be�ndet sich ein Rahmen
aus Aluminium-Pro�len zur Aufnahme von weiteren Nutzlasten wie Kame-
ras oder anderen Sensoren. Ohne die Komponenten für den autonomen Flug
beträgt die Ab�ugmasse ca. 10kg, mit allen Einbauten für den autonomen
Flug beträgt die Ab�ugmasse ca. 15kg. Das Flugzeug ist mit Quer-, Seiten-
und Höhenruder und mit Landeklappen ausgerüstet. Als Antrieb dient ein
Einzylinder Zweitaktbenzinmotor mit 58cm3 Hubraum und elektronischer

11



12 KAPITEL 2. SYSTEMBESCHREIBUNG

Abbildung 2.1: Das Flugzeugmodell �Bully� komplett montiert

Abbildung 2.2: Übersichtszeichnung des Flugzeugmodells �Bully�
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Zündung, damit ist das Modell sehr stark motorisiert. Die Flugzeit beträgt
mit dem eingebauten 1l Tank über 30 Minuten. Zur Stromversorgung kom-
men Lithium-Polymer Akkus zum Einsatz, die für mehrere Stunden Flugzeit
ausgelegt sind. Der Aktionsradius beträgt etwa 500m mit einer maximalen
Höhe von ca. 250m über dem Boden, begrenzt durch die Reichweite der
Funkverbindungen und den Sichtbereich des Sicherheitspiloten.

2.2 Echtzeitrechner

Die Simulation und Regelung wurde auf einem PC mit Matlab/Simulink
entwickelt und getestet. In einem Echtzeitrechner im Flugzeug wird die Re-
gelung ausgeführt, dort laufen die Signale aller Sensoren zusammen. Aus den
Sensordaten errechnet der in Simulink entwickelte Algorithmus die Werte für
die Aktoren. Die zeitdiskrete Regelung wird mit einer konstanten Frequenz
von 100Hz ausgeführt. 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 über
serielle Schnittstellen angeschlossen. Die Kommunikation mit der Bodensta-
tion erfolgt über eine drahtlose Netzwerkverbindung (WLAN) .

2.3 Ansteuerung der Servos

Die Kontrolle der Servos kann jederzeit vom Sicherheitspiloten übernommen
werden. Die Servos sind an einen Modellbauempfänger der Firma ACT an-
geschlossen. Dieser Empfänger besitzt eine serielle Schnittstelle, über die der
Echtzeitrechner mit dem Empfänger kommuniziert. Es stehen 12 Kanäle zur
Verfügung. Über einen Kanal kann der Sicherheitspilot die Kontrolle an den
Flugregler übergeben. Die manuelle Steuerung des Flugzeugs erfolgt über
eine handelsübliche Modellbaufernsteuerung.

2.4 Sensoren

Zur Messung der Systemzustände und der Umgebung be�nden sich mehre
Sensoren im Flugzeug.

Zur Bestimmung der Position und Bahngeschwindigkeit wird ein hoch ge-
nauer di�erenzieller GPS-Empfänger der Firma Novatel eingesetzt. Die Ge-
nauigkeit der Positionsbestimmung liegt dabei im cm-Bereich und wird mit
25Hz gemessen. Die Korrekturdaten für den GPS-Empfänger werden von der
Basistation gemessen und an das Flugzeug gesendet. Diese Genauigkeit und
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Messfrequenz in der Positionsbestimmung ist für die Bewertung des Reglers
und für die Implementierung einer autonomen Landung nötig.

Die Bestimmung der Bahngeschwindigkeit ist für das autonome Fliegen
des Flugzeugs nicht ausreichend. Alle äuÿeren Kräfte, die auf das Flugzeug
wirken, sind von der Geschwindigkeit durch die Luft VA abhängig. Deshalb
wurde, abweichend von der Sensorik an den autonomen Hubschraubern, ein
Prandtl-Rohr zur Messung der Fluggeschwindigkeit am Flugzeug befestigt.
In der Abbildung 2.1 ist unterhalb der rechten Trag�äche das Prandtl-Rohr
zu erkennen.

Für die Messung der �ugzeugfesten Drehgeschwindigkeiten pf , qf , rf und
Beschleunigungen u̇f , v̇f , ẇf wird eine Microstrain GX-1 inertial Messeinheit
(IMU) eingesetzt. Die in der Microstrain eingesetzten MEMS-Gyroskope sind
kalibriert sowie temperaturkompensiert und haben eine geringe O�esetdrift.
Aus diesen Gröÿen und mit Hilfe des Erdmagnetfeldes wird die Orientierung
geschätzt. Der Algorithmus zur Lageschätzung wurde aus der Entwicklungs-
umgebung der autonomen Hubschrauber übernommen 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. Über den WLAN-Accesspoint besteht eine Datenverbin-
dung zum Flugzeug. Sie dient während der Flugversuche zur Bereitstellung
von Korrekturdaten für den GPS-Empfänger im Flugzeug und zur Überwa-
chung und Aufzeichnung der Messdaten. Von der Bodenstation aus ist es
möglich während eines Flugversuchs Parameter der Regelung zu verändern.
Die Übertragung von Messdaten und Parameteränderungen erfolgt über den
�external Mode� von Simulink.



Kapitel 3

Komponenten des Modells

Für den Entwurf und Test eines Reglers ist ein möglichst genaues mathe-
matisches Modell des zu regelnden Systems nötig. In diesem Kapitel werden
die einzelnen Systeme des Flugzeugs und deren Modellierung vorgestellt. Die
Modellierung der einzelnen Systeme wird, wenn möglich, anhand von Mess-
daten veri�ziert.

3.1 Koordinatensysteme

Um den Zustand eines Körpers im dreidimensionalen Raum beschreiben zu
können, müssen Koordinatensysteme de�niert werden.

Es werden verschiedene Koordinatensysteme de�niert, um bestimmte vek-
torielle Gröÿen übersichtlich darstellen zu können. Die verwendeten Koordi-
natensysteme sind rechtwinklig und rechtshändig. Die in dieser Arbeit ver-
wendenten Koordinatensysteme orientieren sich an den De�nitionen in DIN
9300 [5]. Bei der Angabe von vektoriellen Gröÿen und Gleichungen wird durch
einen tief gestellten Index das verwendete Koordinatensystem bezeichnet. Die
folgende Koordinatensysteme werden verwendet:

a: aerodynamisch

f: �ugzeugfest

g: geodätisch oder erdlotfest

i: inertial

k: �ugbahnfest

Das �ugzeug- oder körperfeste Koordinatensystem f hat seinen Ursprung
im Schwerpunkt des Flugzeugs. Die X-Achse geht vom Schwerpunkt nach

15



16 KAPITEL 3. KOMPONENTEN DES MODELLS

Abbildung 3.1: Orientierung des �ugzeugfesten Koordinatensystems in Bezug
auf das erdlotfeste

vorne und wird mit Xf bezeichnet. Die Y-Achse zeigt in Richtung der rechten
Trag�äche und wird mit Yf bezeichnet. Die Z-Achse zeigt nach unten und
wird mit Zf bezeichnet.

Zur Beschreibung der Position des Flugzeugs im Raum muss ein Inertial-
system de�niert werden. Das Inertialsystem i wird auch als erdfest bezeichnet
und hat seinen Ursprung in einem Punkt auf der Erdober�äche. Die X-Achse
des Inertialsystems Xi zeigt nach nach Norden, Yi nach Osten und Zi nach
unten, in Richtung des Erdmittelpunktes.

Das erdlotfeste oder geodätische Koordinatensystem g hat die gleiche
Achsende�niton wie das erdfeste, jedoch liegt sein Ursprung im Ursprung
des �ugzeugfesten Koordinatensystems. Um die Orientierung des �ugzeug-
festen relativ zum erdlotfesten Koordinatensystem zu de�nieren, wird eine
Transformation über eine Folge von Eulerwinkeln de�niert. Die De�nition
der drei Eulerwinkel Ψ,Θ,Φ ist in Abbildung 3.1 dargestellt. Die Transfor-
mation eines Vektors ~Ag in �ugzeugfeste Koordinaten ist durch die folgende
Transformationsmatrix de�niert:

Mfg =

 cos Ψ cos Θ sin Ψ cos Θ − sin Θ
cos Ψ sin Θ sin Φ− sin Ψ cos Φ sin Ψ sin Θ sin Φ + cos Ψ cos Φ cos Θ sin Φ
cos Ψ sin Θ cos Φ + sin Ψ sin Φ sin Ψ sin Θ cos Φ− cos Ψ sin Φ cos Θ cos Φ


~Af = ~AgMfg
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Abbildung 3.2: Orientierung des �ugzeugfesten in Bezug auf das aerodyna-
mische Koordinatensystem, aus [5]

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

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

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

~VAa =

 VA
0
0


a

Die Abbildung 3.2 zeigt die De�nition der Winkel α und β zwischen dem �ug-
zeugfesten und dem aerodynamischen Koordinatensystem. Die Transformati-
on von aerodynamischen in �ugzeugfeste Koordinaten ist durch die folgende
Transformationsmatrix de�niert:

Mfa =

 cosα cos β − cosα sin β − sinα
sin β cos β 0

sinα cos β − sinα sin β cosα


Das �ugbahnfeste Koordinatensystem k dient zur Angabe der Geschwin-

digkeit des Flugzeugs gegenüber des Inertialsystems und zur Navigation. Die
X-Achse zeigt in richtung der Geschwindigkeit gegenüber dem Inertialsys-
tem VK . Die Y-Achse liegt in der xy-Ebene des erdlotfesten Systems. Das
�ugbahnfeste Koordinatensystem de�niert sich damit wie folgt:

~Vk =

 VK
0
0


k

Die Abbildung 3.3 zeigt die De�nition der Winkel χ und γ zwischen dem
�ugzeug- und �ugbahnfesten Koordinatensystem. Die Transformationsma-
trix zwischen diesen Koordinatensystemen ist:

Mkg =

 cos γ cosχ cos γ sinχ − sin γ
− sinχ cosχ 0

sin γ cosχ sin γ sinχ cos γ
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Abbildung 3.4: Versuchsaufbau der Antriebskraftmessung

3.2 Bestimmung der Trägheitsmatrix

Um das Verhalten des Flugzeugs als starren Körper modellieren zu können,
ist die Bestimmung der Trägheitsmatrix nötig. Zur Bestimmung der Träg-
heitsmatrix wurde ein 3D-Modell mit einem CAD Programm erstellt. Die
einzelnen Komponenten wie Trag�ächen, Leitwerke, Motor, Rumpf und Elek-
tronik wurden vermessen und gewogen. Das CAD Programm ermöglicht die
De�nition von Masseneigenschaften. Den gezeichneten Modellen wurde ihr
reales Gewicht zugewiesen. Innerhalb dieser Einzelteile wurde eine gleich-
mäÿige 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 Trägheitsmatrix für das gesamte Flugzeug:

Tf =

 1.533 0 0.088
0 3.029 0

0.088 0 4.127


Die Hauptträgheitsachsen liegen entlang der �ugzeugfesten Achsen. Um die
Xf Achse ist die Trägheit gering, da die Masse hauptsächlich im Rumpf
nahe der Xf Achse konzentriert ist. Die Trag�äche mit ca 2kg liefert hier
den gröÿten Beitrag.

3.3 Messung des Antriebs

Der Antrieb liefert die zum Fliegen nötige Energie in Form von Kraft in Rich-
tung der Xf Achse. Der Antrieb besteht aus einem Einzylinder Zweitaktben-
zinmotor mit 58cm3 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 durchgeführt. 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 3.4 zeigt
den Versuchsaufbau.

Während der Messungen wurde die Drosselklappe manuell über eine Fern-
steuerung vorgegeben. Das Signal der Fernsteuerung wurde aufgezeichnet.
Abbildung 3.5 zeigt im linken Graph den Verlauf von Drehzahl und Schub-
kraft beim langsamen Ö�nen der Drosselklappe und im rechten Graph die
Sprungantwort des Motors von Leerlauf auf Vollgas. Die maximale Schub-
kraft des Motors beträgt im Stand etwa 120N und die maximale Drehzahl
ist etwa 5500 1

min
. Das zeitliche Verhalten von Drosselstellung zur Drehzahl

des Motors kann mit der folgenden Übertragungsfunktion modelliert werden:

δF (s)

RPM(s)
=

1

1 + 0.3s

Der genaue Zusammenhang von Servostellung und Motordrehzahl wird mit
einem Polynom vierten Grades angenähert, das mit dem Matlab Tool �Basic
Fitting� anhand der Messdaten ermittelt wurde. Die internen Zustände und
Abläufe des Verbrennungsmotors werden nicht betrachtet, da diese deutlich
schnellere Zeitkonstanten haben als die Zustände des starren Körpers.

Zur Modellierung der Schubkraft des Antriebs wird der Schubbeiwert CF
eingeführt. Der Schubbeiwert für eine Luftschraube im Stand ist gegeben
durch:

CF0 =
F

ρ
(
RPM

60

)2
d4

Aus den Messdaten wurde ein CF0 = 0.085 bestimmt. Im Flug verringert
sich durch die Vorwärtsgeschwindigkeit jedoch die Schubkraft und kann auch
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negativ werden. Dies ergibt sich aus der Verkleinerung des Blattanstellwin-
kels, bedingt durch die zusätzliche Anströmung des Propellers durch den
Fahrtwind. Dieser E�ekt wird mit Hilfe des Fortschrittsgrads nachgebildet.
Aus dem Verhältnis von Fluggeschwindigkeit zu Drehzahl und Durchmesser
ergibt sich der Fortschrittsgrad nach [9]:

J =
60 · VA
RPM · d

Der Schubbeiwert verringert sich dadurch im Flug auf:

CF = CF0 − kFJ2

Der Faktor kF ist vom Verhältnis Propellersteigung zu Propellerdurchmesser
abhängig. Je gröÿer die Steigung des Propellers ist, desto kleiner ist kF . Ein
Propeller mit groÿer Steigung erzeugt eine höhere Strahlgeschwindigkeit, da-
durch lassen sich höhere Geschwindigkeiten erreichen. Die verwendete Luft-
schraube hat ein Durchmesser zu Steigung Verhältnis von 24

10
. Durch einen

Vergleich der Messdaten aus einem Flugversuch mit den Simulationsergeb-
nissen wurde ein Wert von kF = 0.25 bestimmt. Der Schub des Propellers
ist also von der Drehzahl und der Fluggeschwindigkeit abhängig und wird
folgendermaÿen angenommen:

FX (VA, RPM) =

(
CF0 − kF

(
60 · VA
RPM · d

)2
)
ρ
RPM2

60
d4

3.4 Aktoren

Alle Steuer�ächen und die Motordrossel werden mit kräftigen, handelsübli-
chen Modellbauservos angesteuert. Vor den ersten Flugversuchen wurden für
alle Servos Faktoren bestimmt, mit denen ein gewünschter Ruderwinkel ein-
gestellt werden kann. Die Reaktion der Servos auf ein Steuersignal hat eine
Verzögerung und eine endliche Geschwindigkeit. Die Verzögerung mit der ein
Servo auf ein Steuersignal reagiert beträgt ca. 150ms. Die Winkelgeschwin-
digkeit der Servos beträgt etwa 125◦/s. Die Quer-, Seiten- und Höhenruder
haben einen maximalen Ausschlag von ca. ±25◦, die Landeklappen können
auf ca. 70◦ ausfahren. Die Abbildung 3.7 zeigt das nichtlineare Modell der
Aktoren.



3.4. AKTOREN 21

0 5 10 15 20 25 30 35
−40

−20

0

20

40

60

80

100

120

V
A

F
x

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 Au�ösung des Prandtlrohrs

3.5 Geschwindigkeitsmessung

Um die Geschwindigkeit des Flugzeugs relativ zur umgebenden Luft mes-
sen zu können, wurde ein Prandtl-Rohr (im englischen pitot tube genannt)
an der rechten Trag�äche befestigt. Mit einem Prandtl-Rohr kann der stati-
sche Luftdruck PS und der dynamische Luftdruck (Staudruck) Pt gemessen
werden. Die Di�erenz dieser Drücke wird mit einem elektronischen Di�erenz-
drucksensor gemessen, verstärkt und mit einem Analog-Digital-Wandler in
ein digitales Signal umgewandelt. Die Geschwindigkeit durch die Luft lässt
sich aus der Druckdi�erenz folgendermaÿen berechnen:

VA =

√
2

ρ
(Pt − PS)

Das verwendete Prandtl-Rohr wurde mit Hilfe eines kleinen Windkanals
kalibriert. Die Windgeschwindigkeit im Windkanal wurde mit einem profes-
sionellen Flügelrad-Anemometer gemessen. Der verwendete Di�erenzdruck-
sensor hat eine statische O�setspannung und reagierte erst ab einer Windge-
schwindigkeit von ca. 11m

s
mit einer Änderung der Ausgansspannung. Be-

dingt durch den quadratischen Anstieg des Staudrucks mit zunehmender
Geschwindigkeit ist die Au�ösung eines Prandtl-Rohrs im unteren Geschwin-
digkeitsbereich schlecht. Die Abbildung 3.8 zeigt die Messergebnisse des ver-
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Abbildung 3.9: Bahngeschwindigkeit und Fluggeschwindigkeit unter Wind-
ein�uss

wendeten Prandtl-Rohrs, der Analog-Digitalwandler (ADC) hat ein Au�ö-
sung von 10 Bit. Im Bereich der normalen Fluggeschwindigkeit von 20−30m

s

beträgt die Au�ösung 0.1 − 0.05m
s
. Im Bereich um die minimale Flugge-

schwindigkeit von 15m
s
beträgt die Au�ösung nur noch 0.2m

s
. Unterhalb von

12m
s
wird auf die Bahngeschwindigkeit umgeschaltet, da hier keine Messung

der Geschwindigkeit mit diesem Prandtl-Rohr mehr möglich ist. Dieser Ge-
schwindigkeitsbereich ist nur für das Starten und Landen von Interesse, da
unterhalb von 15m

s
kein sicheres Fliegen mehr möglich ist.

Der Sensor wurde so am Flugzeug befestigt, dass er auÿerhalb des Pro-
pellerabwindes liegt. Die Messwerte des Prandtl-Rohrs im Flug sind stark
rauschbehaftet und deshalb ist eine Tiefpass�lterung notwendig. Die Abbil-
dung 3.9 zeigt den Verlauf der Bahngeschwindigkeit und der Fluggeschwin-
digkeit währen eines autonomen Fluges unter Windein�uss. Während dieser
Zeitspanne wurde das vorgegebene Rechteck zweimal abge�ogen.

Die unge�lterten Messdaten des Prandtl-Rohrs sind mit VA bezeichnet,
die tiefpassge�lterten Werte mit VATP . Die Fluggeschwindigkeit VA soll vom
Geschwindigkeitsregler auf VC = 27m

s
gehalten werden. Gut zu erkennen sind

die Phasen mit Gegenwind zwischen 35 und 65s und zwischen 90 und 130s.
Die Bahngeschwindigkeit VK geht teilweise auf unter 15m

s
zurück. Dadurch

dauern diese Phasen deutlich länger als die mit Rückenwind. Die Phasen mit
Seitenwind sind daran zu erkennen, dass VA und VK annähernd gleich sind.
Bei Rückenwind ist VK deutlich gröÿer als VA.

Beim Zeitpunkt 81s �ndet ein Übergang von Seitenwind auf Rückenwind
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statt. Gut zu erkennen ist der Rückgang der Fluggeschwindigkeit VA an die-
sem Zeitpunkt. Der Geschwindigkeitsregler erhöht danach die Fluggeschwin-
digkeit wieder auf 27m

s
, dadurch steigt die Bahngeschwindigkeit VK bis auf

36m
s
an. Würde die Bahngeschwindigkeit geregelt, würde die Fluggeschwin-

digkeit auf 18m
s
sinken. Dies zeigt, dass die Messung der Fluggeschwindigkeit

notwendig ist.

3.6 Aerodynamik

Durch die Bewegung des Flugzeugs durch die Luft entstehen Kräfte, die als
Luftkräfte bezeichnet werden. Ziel dieses Abschnitts ist ein kurzer Überblick
über die Entstehung von Luftkräften, für eine ausführliche Beschreibung sei
auf [20] verwiesen.

Die Luftkräfte hängen in recht komplizierter Weise von der geometrischen
Gestalt des umströmten Körpers, der Geschwindigkeit und von einigen physi-
kalischen Eigenschaften der Luft ab. Die wichtigste, physikalische Eigenschaft
der Luft für die Entstehung von Luftkräften ist die Dichte ρ. Mittelwerte für
die Eigenschaften der Atmosphäre in unterschiedlicher Höhe über dem Mee-
resspiegel sind als Normatmosphäre genormt. Für die Dichte in Meereshöhe,
in der sich das Modell�ugzeug bewegt, ist in der Normatmosphäre 1.225 kg

m3

angegeben. Das wichtigste Teil des Flugzeugs, welches Luftkräfte erzeugt, ist
die Trag�äche. Nachfolgend wird die Entstehung von Luftkräften an einer
pro�lierten Trag�äche beschrieben.

Die Auftriebskraft einer umströmten Trag�äche wird angenommen als:

A =
ρ

2
V 2
AS (CA0 + CAαα)

Mit CA0 = CA(α = 0) bei symmetrischen Pro�len ist CA0 = 0. Der Auf-
triebsanstieg CAα ist hauptsächlich vom Pro�l und der Streckung der Trag�ä-
che abhängig. Mit S wird die Fläche der Trag�äche bezeichnet. Dieses Modell
der Auftriebskraft gilt nur bei anliegender Strömung. Eine Ablösung der Strö-
mung tritt bei den meisten Flügelpro�len ab ca. 15◦ Anstellwinkel auf, ab
diesem Winkel verringert sich der Auftrieb mit zunehmendem Anstellwinkel
wieder. Der aerodynamische Auftrieb ist immer senkrecht zur Anströmungs-
geschwindigkeit ~VA. Aus diesem Grund wird für die Angabe von Luftkräften
meistens das aerodynamische Koordinatensystem verwendet.

Durch die Umströmung eines Körpers entstehen an seiner Ober�äche
Scher- und Reibungskräfte, die als Widerstand bezeichnet werden. Die Wi-
derstandskraft wirkt entgegen der Anströmungsrichtung und setzt sich bei
einer Trag�äche aus mehreren Komponenten zusammen.
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CW0 Nullwiderstand bei CA = 0

CWi 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 würde den Rahmen dieser Arbeit sprengen. Deshalb
beschränkt sich die Modellierung, die im Rahmen dieser Arbeit entstanden
ist, auf eine möglichst genaue Modellierung der Reaktion des Flugzeugs auf
Querruder- und Höhenruderausschläge. Dieser Ansatz wurde gewählt, da dies
die wichtigsten Steuer�ächen für die entworfene Flugregelung sind. Die Mo-
dellierung soll durch möglichst wenige geometrische und aerodynamische Pa-
rameter an das Verhalten des realen Flugzeugs angepasst werden können.
Durch den Vergleich von Messdaten und Simulationsergebnissen werden die
aerodynamischen Parameter angepasst.

Durch die geringe Fluggeschwindigkeit und Flughöhe können Kompressi-
bilitätse�ekte vernachlässigt und die Luftdichte ρ als konstant angenommen
werden. Die zusätzliche Anströmung durch die vorne liegende Luftschraube
wird bei diesem Ansatz ebenso vernachlässigt wie der Bodene�ekt. Strö-
mungsabrisse an den Trag�ächen werden ebenfalls nicht modelliert, da das
Flugzeug nicht in diesem Bereich �iegen soll. Die aerodynamischen Kräfte
des Rumpfes werden nicht modelliert. Nachfolgend wird die Modellierung
der aerodynamischen Kräfte der Trag�äche und der Leitwerke beschrieben.

3.6.1 De�nitionen

Zur Kennzeichnung der Komponenten und Positionen des Flugzeugs und
ihrer Kräfte, Momente und Faktoren werden folgende tief gestellte Indizes
de�niert:

H: Höhenleitwerk

L: Flügel

S: Schwerpunkt

V: Seitenleitwerk
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3.6.2 Aerodynamik der Trag�äche

Die Trag�äche als wichtigstes Teil eines Flugzeugs erzeugt hauptsächlich den
für das Fliegen nötigen Auftrieb. Die Trag�äche hat ein Clark-Y Pro�l. Am
äuÿeren Teil der Trag�äche be�nden sich die zwei Querruder und am inneren
Teil, nahe am Rumpf, die Landeklappen. Die modellierten Kräfte der Trag-
�äche greifen an zwei Punkten links und rechts vom Rumpf an. An einem
dieser Punkte greift die Kraft einer Trag�ächenhälfte an. Die Kraft ergibt
sich aus dem lokalen Anstellwinkel und Geschwindigkeit an den Punkten
(xS,L,±yS,L, 0). Durch die Aufspaltung der Auftriebskraft und der Anstell-
winkelberechnung wird der Dämpfungse�ekt der Trag�ächen bei einer Rota-
tion im die Xf -Achse nachgebildet. Bei einer Rollgeschwindigkeit p verringert
sich der lokale Anstellwinkel αLr,l und damit die Auftriebskraft auf einer Sei-
te, auf der gegenüberliegenden Seite erhöht sich dagegen die Kraft. Das hier-
durch entstehende Moment wirkt der Drehgeschwindigkeit entgegen. Auch
die Wirkung der Querruder lässt sich bei diesem Ansatz einfach ausdrücken.
Ein positiver Querruderausschalg ξ erzeugt über den Wirkungsfaktor τξ eine
Erhöhung des Auftriebs an der rechten Trag�äche und eine entgegengesetzte
Wirkung auf der linken Seite. Die Wirkung der Landeklappen κ wird ebenfalls
über den Faktor τκ 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 erhöht
werden muss. Der Anstellwinkel einer Trag�ächenhälfte ist de�niert als:

αLl,r = arctan

(
wAf + pf · (±yN,L)− qf · xN,L

uAf − r · (±yN,L)

)
Der Auftrieb einer Trag�ächenhälfte ergibt sich damit zu:

ALr,l =
ρ

2
V 2
Al,r

SL
2

(CAL0 + CALα (αLr,l + ξτξ + κτκ))︸ ︷︷ ︸
CAL

Die Widerstandskraft einer Trag�ächenhälfte ist:

WLr,l =
ρ

2
V 2
Al,r

SL
2

(
CW0L + kL · C2

AL + CWξ |ξ|+ CWκ |κ|
)

Die Luftkraft der Trag�äche ist:

~RLf = ~RLlf + ~RLrf = MfaLl

 −WLl

0
−ALl


a

+ MfaLr

 −WLr

0
−ALr


a
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Abbildung 3.10: Querrudersprungantwort des Flugzeugs

Das Moment der linken und rechten Trag�äche ist:

~MLf = ~RLlf ×

 0
xS,L
−yS,L


f

+ ~RLrf ×

 0
xS,L
yS,L


f

Ohne Querruderausschlag und Drehbewegung heben sich die Momente
um die Xf und Zf Achse auf. Es bleibt aber ein Moment um die Yf Achse
erhalten. Dieses Moment muss durch das Höhenleitwerk ausgeglichen werden.

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

3.6.3 Aerodynamik des Höhenleitwerks

Das Höhenleitwerk dient zur Steuerung und Stabilisierung des Flugzeugs um
die Yf Achse. Beim Modell�ugzeug �Bully� besteht das Höhenleitwerk aus
einem fest mit dem Rumpf verbunden Teil, der so genannten Höhen�osse,
und einem verstellbaren Teil, dem Höhenruder. Die Höhen�osse hat ein sym-
metrisches Pro�l, das heiÿt CAH0 = 0. Das Höhenruder kann mit einem Servo
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Abbildung 3.11: Anordnung von Trag�äche, Höhenleitwerk und Schwerpunkt
aus [15]

um ca. ±25◦ ausgelenkt werden. Der Höhenruderauschlagwinkel wird mit η
bezeichnet.

Es gibt zwei möglich Anordnungen des Höhenleitwerks relativ zur Trag-
�äche. Bei der so genannten Entenkon�guration liegt das Höhenruder vor
der Trag�äche und bei der Drachenkon�guration liegt es hinter den Trag�ä-
chen, hier handelt es sich um eine Drachenkon�guration. Im Modell greift
die aerodynamische Kraft des Höhenleitwerks bei (xS,H , 0, 0) an, wobei xS,H
bei einer Drachenkon�guration negativ ist. An diesem Punkt wird auch der
Anstellwinkel αH und Geschwindigkeit VAH des Höhenleitwerks berechnet.
Durch diese Modellierung wird ähnlich wie bei der Trag�äche die dämpfen-
de Wirkung des Höhenleitwerks auf einfache Weise nachgebildet. Bei einer
positiven Nickrate q erhöht sich der Anstellwinkel des Höhenleitwerks und
das hierdurch entstehende Moment wirkt der Drehbewegung entgegen. Die
Wirkung des Höhenruderausschlags η wird durch den Wirkungsfaktor τη auf
den Anstellwinkel addiert und bewirkt somit eine Beein�ussung des Moments
um die Yf Achse. Da sich das Höhenleitwerk hinter der Trag�äche be�ndet
verringert sich hier der Staudruck durch Verwirbelung der Luft an der Trag-
�äche. Dieser E�ekt wird mit dem in der Literatur üblichen Faktor ¯qH

q̄
= 0.8

abgeschätzt.
Der Auftrieb des Höhenleitwerks wird angenommen als:

AH =
ρ

2
V 2
AH

q̄H
q̄
SH CAHα (αH + αH0 + ητη)︸ ︷︷ ︸

CAH

Der Anstellwinkel am Höhenleitwerks ist:

αH = arctan

(
wAf + qf · xS,H

uAf

)
Die Geschwindigkeit ist:

VAH =
∣∣∣~VAf ∣∣∣+ |qf · xS,H |
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Der Widerstand wird angenommen als:

WH =
ρ

2
V 2
AH

q̄H
q̄
SH
(
CW0H + kH · C2

AH + CWη |η|
)

Die gesamte Luftkraft des Höhenleitwerks in �ugzeugfesten Koordinaten ist:

~RHf = MfaH

 −AH0
−WH


a

Die Transformationsmatrix MfaH , transformiert vom lokalen, aerodynami-
schen Koordinatensystem des Höhenruders in das �ugzeugfeste Koordinaten-
system. Das Moment des Höhenleitwerks ergibt sich aus dem Kreuzprodukt
von Kraft und Hebelarm und ist hier:

~MHf = ~RHf ×

 0
xS,H

0


f

Im stationären Fall in dem sich alle Momente aufheben, muss das Hö-
henleitwerk in dieser Kon�guration negativen Auftrieb erzeugen. In dieser
Kon�guration ist das Verhalten in der Längsachse stabil, das heiÿt, bei ei-
ner Störung des Momentengleichgewichts stellt sich das Gleichgewicht nach
einer gewissen Zeit wieder ein. Berechnungen zur statischen Längsbewegung
�nden sich zum Beispiel in [15].

Die Abbildung 3.12 zeigt die Reaktion des realen Flugzeugs auf einen
sprungförmigen Höhenruderausschlag. Die primäre Reaktion auf den Ru-
derausschlag ist eine Winkelgeschwindigkeit um die Yf -Achse. Dadurch er-
höht sich der Pitchwinkel Θ, das bewirkt einen Anstieg des Anstellwinkels.
Der daraus resultierende zusätzliche Auftieb erhöht den Bahnwinkel γ. Gut
zu erkennen ist auch die Dämpfung des Höhenleitwerks. Nach dem positiven
Ausschlag nach ca 6s sinkt die Drehgeschwindigkeit ähnlich 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 Zf Achse. Das Seitenleitwerk be�ndet sich, wie das Höhenleitwerk, hinter
der Trag�äche, steht aber senkrecht zur Trag�äche und dem Höhenleitwerk.
Das Seitenleitwerk besteht wie das Höhenleitwerk aus einem festen Teil der
Seiten�osse und dem drehbaren Teil dem Seitenruder. Der Seitenruderaus-
schlagwinkel wird mit ζ bezeichnet. Das Seitenleitwerk erzeugt hauptsächlich
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Abbildung 3.12: Sprungantwort auf Höhenruderausschlag des Flugzeugs

eine Seitenkraft Q und ein daraus resultierendes Moment um die Z-Achse.
Die Seitenkraft ist abhängig vom Schiebewinkel β. Auch beim Seitenleitwerk
wird die Dämpfung einer Drehgeschwindigkeit rf durch das Seitenleitwerk
mit der Berechnung eines lokalen Schiebewinkels βV modelliert. Der An-
gri�spunkt der Kräfte des Seitenleitwerks wird bei (xS,V , 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:

βV = arcsin

(
vAf + rf · xS,V

VA

)
Die Geschwindigkeit am Seitenleitwerk ist:

VAV =
∣∣∣~VAf ∣∣∣+ |rf · xS,V |

Die Querkraft des Seitenleitwerks wird angenommen als:

QV =
ρ

2
V 2
AV

q̄H
q̄
SV CQV β (βV + ζτζ)︸ ︷︷ ︸

CQV

Der Widerstand des Seitenleitwerks wird angenommen als:

WV =
ρ

2
V 2
AV

q̄H
q̄
SV
(
CW0V + kV · C2

QV + CWζ |ζ|
)
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Abbildung 3.13: Sprungantwort auf Seitenruderausschlag

Daraus ergibt sich die Luftkraft des Seitenleitwerks zu:

~RV f = MfaV

 −WV

QV

0


a

Das Moment des Seitenleitwerks ist:

~MV f = ~RV f ×

 0
0

xS,V


f

Abbildung 3.13 zeigt die aufgezeichneten Messdaten eines sprungförmigen
Seitenruderausschlags. Hier ist die recht geringe Wirkung auf die Winkelge-
schwindigkeit um die Zf -Achse zu erkennen. Ein Seitenruderauschlag wirkt
nicht allein auf die Zf -Achse sondern hat auch groÿen Ein�uss auf den Roll-
winkel Φ der Xf -Achse.

3.6.5 Berechnung von Näherungswerten der Aerodyna-

mik

Da weder ein Windkanal für Messungen oder Programme zur CFD Berech-
nung zur Verfügung stand, noch vorberechnete Tabellen zur Aerodynamik,
musste hier anders vorgegangen werden.

Die Anfangswerte für die aerodynamischen Beiwerte der Trag�äche und
der Leitwerke wurden mit dem frei verfügbaren Programm XFLR5 [4] er-
mittelt. Mit diesem Programm können Flugzeuggeometrien mit Trag�ächen
und Leitwerken getrennt oder zusammen berechnet werden. Die Ausgabe des
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Abbildung 3.15: Widerstandsbeiwerte der Trag�äche

Programms besteht aus Tabellen für CA und CW und weiteren Daten für ver-
schiedene Anstellwinkel. Die Tabellen wurden für Leitwerke und Trag�ächen
bei eingefahrenen Steuer�ächen und mit ausgefahrenen Steuer�ächen berech-
net. Aus diesen Tabellen wurden dann Anfangswerte für alle Koe�zienten
der Aerodynamik bestimmt.

Die Abbildung 3.14 Zeigt den Verlauf der berechneten Auftriebsbeiwerte
der Trag�äche in verschiedenen Kon�gurationen. Für die Abschätzung des
Querruder-Wirkungsfaktors τξ wurden beide Querruder gleichsinnig um 20◦

ausgelenkt. Nach dem gleichen Verfahren wurden auch die Wirkungsfaktoren
der anderen Steuer�ächen bestimmt. Gut zu erkennen ist die Verschiebung
der Beiwerte durch die Steuer�ächen, dies wird durch die Wirkungsfaktoren
τ nachgebildet.

In Abbildung 3.15 ist der quadratische Zusammenhang zwischen Wider-
standsbeiwert CW und Auftriebsbeiwert CA zu erkennen sowie die Verschie-
bung der Kurven aufgrund von Ruderausschlägen. Daraus wurden die Fak-
toren des induzierten Widerstandes kWL, kWH und kWv bestimmt, die Null-
widerstandsbeiwerte CW0 und die Widerstandsbeiwerte der Steuer�ächen.



Kapitel 4

Nichtlineare

Bewegungsgleichungen

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

Abbildung 4.1 zeigt den Aufbau der Modellierung und die Abhängigkeit
der Kräfte und Momente vom Zustand des starren Körpers. Der Vergleich
mit einem Modell für die Bewegung eines autonomen Hubschraubers oder
eines Quadrokopters, wie der in [13] 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 Ein�uss auf die äuÿeren Kräfte. Die Kräfte hängen
dort nur von der Einstellung der Taumelscheibe ab.

4.1 Bewegungsgleichungen in 6 Freiheitsgraden

Für die Modellierung des Flugzeugs werden einige vereinfachende Annahmen
gemacht.

� Das Flugzeug wird als ein starrer Körper angenommen.

� Die Erde ist ein Inertialsystem.

� Der Drall des Propellers wird vernachlässigt.

� Die Masse ist konstant

33
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Abbildung 4.1: Struktur der Flugzeugmodellierung
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� Die Windgeschwindigkeit ist im Bereich des Flugzeugs konstant.

Die Kräfte und Momente die auf den starren Körper einwirken sind:

� aerodynamische Kräfte von Flügel, Höhenleitwerk, Seitenleitwerk

� Schubkraft des Propellers

� Gewichtskraft

� Fahrwerkskräfte

Die Kräfte und Momente werden im �ugzeugfesten Koordinatensystem ange-
geben. Die Di�erenzialgleichung für die Translationsgeschwindigkeit in �ug-
zeugfesten Koordinaten mit Berücksichtigung der Gewichtskraft lautet :(

δ
−→
VK
δt

)f

f

=

 u̇
v̇
ẇ


f

=
1

m
~Rf +

 −sinΘ
sinΦcosΘ
cosΦcosΘ

 g +

 qw − rv
ru− pw
pv − qu


f

Di�erentialgleichung für die Position des Flugzeugs relativ zum Startpunkt
lautet:  ẋ

ẏ
ż


g

=

 cos γ cosχ
cos γ sinχ
− sin γ

 VK
0
0


k

Di�erentialgleichung für die Drehgeschwindigkeit lautet:

(
δ
−→
ΩK

δ

)f

f

=

 ṗ
q̇
ṙ

f
f

= T−1
f

[
~M − ~ΩK × T ~ΩK

]
f

mit dem Trägheitstensor

Tf =

 Ix 0 −Ixz
0 Iy 0
−Ixz 0 Iz


und den �ugzeugfesten Drehgeschwindigkeiten:

~Ωf =

 p
q
r


f
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Di�erentialgleichung für die Lagewinkel mit Euler-Winkeln lautet: Θ̇

Φ̇

Ψ̇


f

=

 1 sin Φ tan Θ cos Φ tan Θ
0 cos Φ − sin Φ
0 sin Φ

cos Θ
cos Φ
cos Θ

 p
q
r


f

Anhand der Gleichung ist die Singularität der Beschreibung der Flugzeuglage
mit Euler-Winkeln bei Θ = ±90◦ zu erkennen. Dies ist für die vorgesehenen
Flugmanöver kein Problem, da solch ein Winkel nicht auftreten soll.

Die Geschwindigkeit des Flugzeugs durch die Luft ist de�niert durch die
Bahngeschwindigkeit und die Windgeschwindigkeit:

~VAf =

 uA
vA
wA


f

= Mfg
~VWg + ~VKf

Durch diese Modellierung können beliebige Windgeschwindigkeiten model-
liert werden, die Windgeschwindigkeit im Bereich des Flugzeugs wird als
konstant angenommen.

Aerodynamische Kräfte, Schubkräfte und Fahrwerkskräfte ergeben die
Gesamtkraft, die auf das Flugzeug einwirkt:

~Rf =

 X
Y
Z


f

= ~RLf + ~RHf + ~RV f +

 XF

0
0


f

Alle Kräfte sind allerdings vom aktuellen Zustand des Flugzeugs abhängig.
Für die Herleitung der aerodynamischen Kräfte und Momente sei auf den Ab-
schnitt 3.6 verwiesen. Da die aerodynamischen Kräfte nicht im Schwerpunkt
angreifen, ergeben sich auch aerodynamische Momente:

~Mf =

 L
M
N


f

= ~MLf + ~MHf + ~MV f

4.2 Fahrwerkskräfte

Zur Simulation von Start und Landung ist auch die Betrachtung der Fahr-
werkskräfte nötig, die bei der Berührung mit der Erdober�äche auftreten.
Die Federkraft, Dämpfung und Rollwiderstände aller drei Räder werden mo-
delliert. Die Erdober�äche wird dabei als eben angenommen und liegt genau
bei Zi = 0. Die Federkraft des Fahrwerks ergibt sich aus der Position der
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Unterkante der Räder unterhalb der Erdober�äche multipliziert mit einer
Federkonstante des Fahrwerks. Zusätzlich wird die Kopplung des Seitenru-
ders mit dem Rad am Heck berücksichtigt, dadurch ist es möglich, während
der Startphase und nach dem Aufsetzten das Flugzeug auf dem Boden zu
lenken. Die Modellierung wird hier im Einzelnen nicht vorgestellt, da sie für
den Entwurf 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 gewählt. Wie in 3.6.5 beschrieben, wurden Anfangswerte
für alle Parameter des Modells bestimmt. Um die resultierende Amplitude
der Drehgeschwindigkeiten des Flugzeugs auf die Ruderausschläge anzupas-
sen, wurden hauptsächlich die Parameter τη und τξ variiert.

Zum Vergleich des Modells mit dem realen Flugverhalten werden die auf-
gezeichneten Servosignale als Eingang in das Modell geführt. Der Modell-
zustand wird alle fünf Sekunden auf den Zustand der Messdaten gesetzt,
um wieder eine vergleichbare Position und Orientierung herzustellen. Nach
Modi�kation der Modellparameter konnte eine gute Übereinstimmung der
Drehgeschwindigkeiten erreicht werden. Abbildung 4.2 zeigt den Vergleich
von modellierten und gemessen Drehgeschwindigkeiten.

Die Übereinstimmung der Lagewinkel ist nicht so gut wie bei den Winkel-
geschwindigkeiten. Dies ist darauf zurückzuführen, dass jeder Fehler in der
Geschwindigkeit mit der Zeit au�ntegriert wird und kleinere Abweichungen
sich zu gröÿeren addieren können. Abbildung 4.3 zeigt die gemessenen Winkel
und die des Modells im gleichen Zeitraum wie Abbildung 4.2.

Die Reaktion des Flugzeugs auf Seitenruderausschläge kann mit der in
3.6.4 beschriebenen Modellierung nicht modelliert werden. In Abbildung 4.4
sind die Unterschiede in der Reaktion des realen Flugzeugs und des Modells
zu erkennen. Die Reaktion der Winkelgeschwindigkeit pf und rf ist zu Be-
ginn zwar ähnlich und hat daselbe Vorzeichen aber schon nach 2s sind die
Vorzeichen unterschiedlich. Sehr deutlich wird die Di�erenz zwischen dem
Modell und den Messdaten bei den Winkeln Φ und Ψ. Die Winkel verändern
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 Ein�uss auf die Auslegung der
Flugregler.

Die Translationsgeschwindigkeit und die Position können auch nicht ver-
glichen werden, da sie von der Orientierung abhängen. Da die Winkel schon
nach kurzer Zeit gröÿere 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 gröÿer. Die Posi-
tion und Geschwindigkeit wird stark vom Wind beein�usst. Im Modell wird
der Wind zwar ebenfalls berücksichtigt, aber die genauen Windverhältnisse
während der Flugversuche sind nicht bekannt. Mit einem konstanten Wind-
vektor, der der mittleren Windstärke und Windrichtung entspricht, lassen
sich jedoch Verbesserungen in der Positions- und Geschwindigkeitsüberein-
stimmung erreichen.
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Kapitel 5

Linearisierte Gleichungen und

Reglerentwurf

Zur Vereinfachung und zur Reglerauslegung wird die Flugzeugbewegung in
zwei unabhängige Teile aufgespalten. Dieses Vorgehen wird häu�g in der Li-
teratur beschrieben und wurde deshalb auch hier als Ansatz zur Auslegung
von zwei getrennten Reglern verwendet. Die Längsbewegung beschreibt die
Gröÿen: Fluggeschwindigkeit, Höhe und Strecke entlang der Längsachse. Die
Seitenbewegung beschreibt das Verhalten des Flugzeugs bei Kursänderun-
gen, also den Rollwinkel, Kurswinkel und Y-Position. Nachfolgend wird die
Linearisierung und Regelung der Längs- und Seitenbewegung beschrieben.
Anhand der linearen Modelle werden Regler ausgelegt und abschlieÿend wer-
den die Ergebnisse des geregelten nichtlinearen Modells und die Ergebnisse
der Flugversuche vorgestellt und verglichen.

5.1 Linearisierte Längsbewegung

Es wurde keine direkte Linearisierung der Gleichungen des Modells durchge-
führt sondern auf das in [8] beschriebene lineare Modell der Flugzeugbewe-
gung zurückgegri�en. Alle dort getro�enen Annahmen sind auch für das hier
beschriebene Flugzeug und den Arbeitspunkt gültig. Das dort beschriebene
lineare Modell ist allgemein gehalten und wird mit Hilfe von verschiedenen
Ersatzgröÿen parametriert, deshalb wird nachfolgend nur die Bestimmung
der relevanten Ersatzgröÿen beschrieben.

Anhand des nichtlinearen Modells der Aerodynamik werden die Deri-
vative der Längsbewegung an einem Arbeitspunkt bestimmt. Der Arbeits-
punkt ist der stationäre Geradeaus�ug bei konstanter Höhe und konstanter
Geschwindigkeit V0. Die für die Längsbewegung relevanten Eingangsgröÿen

41
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Abbildung 5.1: Verlauf der Beiwerte der Längsbewegung

α,q,η, VA der Aerodynamik wurden um den Arbeitspunkt variiert und an-
hand des Verlaufs der aerodynamischen Beiwerte CA, CW , Cm die entspre-
chenden Derivative CAα, CAq, CAη, CWα, CWq, CWη, Cmα, Cmq, Cmη mit dem
Matlab Tool �Basic Fitting� bestimmt. Die Beiwerte werden aus der Summe
aller aerodynamischen Kräfte und Momente wie folgt bestimmt:

 CW
CQ
CA

 =
1

ρ
2
V 2
AS

 W
Q
A


f

 Cl
Cm
Cn

 =
1

ρ
2
V 2
AS

 2
b
1
c
2
b

 L
M
N


f

Abbildung 5.1 zeigt beispielhaft den Verlauf der aerodynamischen Beiwer-
te über α, q, η im Arbeitspunkt V0 = 25m

s
. Mit den Derivativen können die

Ersatzgröÿen der Längsbewegung bestimmt werden. Die Berechnung erfolgt
nach den Angaben in [8]. Mit den Ersatzgröÿen kann nun die Zustandsglei-
chung der Längsbewegung aufgestellt werden.


˙δVA
δα̇
δq̇
δγ̇

δḢ

 =


Xu Xα − g 0 −g 0
Zu Zα 1 0 0
Mu Mα Mq 0 0
−Zu −Zα 0 0 0

0 0 0 V0 0



δVA
δα
δq
δγ
δH

+


Xf Xη

0 Zη
0 Mη

0 −Zη
0 0


[
δF
δη

]
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Die Ausgangsgleichung der Längsbewegung lautet:
δVA
δα
δq
δγ
δΘ
δH

 =


1 0 0 0 0
0 1 0 0 0
0 0 1 0 0
0 0 0 1 0
0 1 0 1 0
0 0 0 0 1




δVA
δα
δq
δγ
δH


Die Zahlenwerte für �Bully� sind im Anhang A zu �nden. Die Begrenzungen
und Verzögerungen der Aktoren werden im linearen Modell nicht berücksich-
tigt.

5.2 Steuerung der Längsbewegung

Die Steuerung der Längsbewegung ist über verschiedene Aktoren möglich.
Über den Antrieb kann die Geschwindigkeit und damit auch der Auftrieb
beein�usst werden. Über die Landeklappen kann der Auftrieb und Wider-
stand der Trag�äche beein�usst werden. Über das Höhenruder kann direkt
ein Moment zur Steuerung der Längsbewegung erzeugt werden.

Im Allgemeinen wird das Höhenruder zur Steuerung der Flughöhe 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
Signal�uss vom Höhenruderausschlag zur Flughöhe dargestellt und folgender-
maÿen zu verstehen: Durch einen negativen Höhenruderausschlag erhöht sich
die Drehgeschwindigkeit q. Die Drehgeschwindigkeit erhöht den Anstellwin-
kel α. Dadurch entsteht zusätzlicher Auftrieb, der den Bahnwinkel γ erhöht.
Ein positiver Bahnwinkel erhöht proportional zur Geschwindigkeit die Höhe
H.

Die Landeklappen werden bei diesem Modell�ugzeug nur für die Landung
benötigt. Die Landeklappen verursachen einen überproportional groÿen Wi-
derstand im Verhältnis zum zusätzlichen Auftrieb. Beim Landean�ug ist dies
gewünscht, um die Flughöhe ohne Geschwindigkeitszunahme abzubauen und
um auch bei geringer Geschwindigkeit ausreichend Auftrieb zu erzeugen ohne
die Gefahr eines Strömungsabrisses, bedingt durch einen hohen Anstellwin-
kel.

5.3 Kaskadenregler für die Längsbewegung

Die Kaskadenregelung wurde gewählt, da die Struktur übersichtlich und
leicht verständlich ist. Die Wirkung der einzelnen Verstärkungen ist erkenn-
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Abbildung 5.2: lineares Modell der Längsbewegung mit Regler

bar und kann leicht auf Plausibilität geprüft werden. Weiterhin ist die Einbe-
ziehung von Vorsteuerungs-, Begrenzungs- und Kompensierungsblöcken beim
Kaskadenregler leicht möglich.

In der Literatur wird die Regelung der Längsbewegung oft in zwei unab-
hängige Regelschleifen aufgeteilt. In der inneren Schleife wir der Pitchwinkel
Θc geregelt und die äuÿere Schleife der Höhenreglung gibt Θc vor. Beispiele
sind in [21] und [8] zu �nden. Hier wurde ein anderer Ansatz gewählt, da
der Ansatz der Regelung über Θ nicht dem physikalischen Gegebenheiten
entspricht. In der Abbildung 5.2 ist zu erkennen, dass Θ nicht direkt Ein�uss
auf die Höhe hat.

Bei der Regelung der Flughöhe H wird jeder Integrator der Strecke nach-
einander mit einem P-Regler geregelt. Die Strecke besteht aus vier Integra-
toren. Als Steuergröÿe steht nur der Höhenruderwinkel zur Verfügung. Die
Eingangsgröÿe ist die Höhe über dem Boden. Aus der Di�erenz von Soll-
höhe minus Isthöhe ergibt sich durch den Faktor Kγ ein Sollbahnwinkel γs.
Der Bahnwinkel wird auf einen �iegbaren Bahnwinkel von +15° und −30° be-
grenzt. Aus der Di�erenz ergibt sich mit dem Faktor Kα ein Sollanstellwinkel
αS. Um den stationären Fehler zu Null werden zu lassen, wurde parallel zu
Kα ein Integrator mit dem Faktor Kiα in die Rückführung eingeführt. Der
Integrator wurde an dieser Stelle eingefügt und nicht schon parallel zu Kγ,
da bei der Messung von γ im Unterschied zu α kein O�set zu erwarten ist. Im
stationären Geradeaus�ug hat α in der Regel einen Wert ungleich Null und
dieser O�set wird über den zusätzlichen Integrator ausgeglichen. Der Fehler
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im Anstellwinkel wird mit dem Faktor Kq in eine Sollwinkelgeschwindigkeit
qs umgerechnet. Über Kη wird ein Fehler in der Winkelgeschwindigkeit zu
einem Höhenruderausschlag umgerechnet.

Durch die systembedingten internen Rückführungen, die dämpfend auf
p und α wirken, hat das ungeregelte System schon zwei Polstellen, die sich
nicht unabhängig von einander beein�ussen lassen. Dies ist an der Übertra-
gungsfunktion vom Höhenruderausschlag zur Nickrate zu erkennen.

Gηq (s) =
Mη (−s+ Zα)

Mα + (−s+Mq) (s− Zα)

Die Polstellen des ungeregelten Systems liegen bei:

Pol =
1

2

(
Mq + Zα ±

√
4Mα +M2

q − 2MqZα + Z2
α

)
= −3.92± 6.74ı

Für die Auslegung des Höhenreglers werden nacheinander die Übertra-
gungsfunktionen der Kaskadenregelung aufgestellt und analysiert. Die Über-
tragungsfunktion der innersten Regelungsschleife vom Sollwert qS zum Ist-
wert q ist:

GqSq (s) =
KηMη

s2 + s(KηMη −Mq − Zα) + (−Mα−KηMηZα +MqZα)

Mit Hilfe der Rückführung Kη lassen sich die Polstellen nur zusammen be-
ein�ussen. Die Pfeile im linken Teil der Abbildung 5.3 zeigen den Verlauf
der Polstellen bei der Variation von Kη von 0 nach −0.22 für das Flugzeug.
Je betragsmäÿig gröÿer Kη, je stärker wird die Schwingung gedämpft und
ab einem Wert von −0.21 verschwindet der imaginäre Anteil der Polstellen,
sie wandern in einen Punkt und von dort aus wieder auf der reellen Achse
auseinander.

Die Übertragungsfunktion der nächsten Regelungsschleife von αS zu α
ist:

GαSα (s) =
KqGqSqGqα

1 +KqGqSqGqα

mit

Gqα (s) =
1

s− Zα
Der rechte Teil der Abbildung 5.3 zeigt den Verlauf der Polstellen des Sys-
tems GαSα mit Kη = −0.22. Die Pfeile zeigen den Verlauf der Polstellen für
Kq = 0 . . . 1.4. Der optimale Wert fürKq ist dann erreicht, wenn die Polstellen
sich in einem Punkt auf der reellen Achse tre�en. Das ist bei diesem System
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Abbildung 5.3: Polstellen von GqSq und GαSα

Kq = 0.3. Bei gröÿeren Werten für Kq neigt das System zum Schwingen,
das heiÿt, die Polstellen bekommen einen imaginären Anteil. Mit kleineren
Werten für Kq nimmt die Regelungsgeschwindigkeit ab. Mit einer höheren
Verstärkung Kη der ersten Regelungsschleife verschiebt sich der Punkt mit
der optimalen Verstärkung für Kq weiter nach links auf der reellen Achse.
Bei einer Verdopplung von Kη verdoppelt sich in etwa die Position der Über-
gangsstelle auf der reellen Achse. Der maximale Wert für Kη wird aber durch
den verfügbaren Stellausschlag und durch die Verzögerungen im realen Sys-
tem begrenzt und muss mit dem nichtlinearen Modell und in Flugversuchen
ermittelt werden.

Die Vorgehensweise zur Ermittlung der nächsten zwei Reglerverstärkun-
gen ist ähnlich. Zunächst müssen die Übertragungsfunktion der nächsten
Regelungsschleifen aufgestellt werden. Für den Bahnwinkel ist das:

GγSγ (s) =
(Kα +Kiα

1
s
)Gαγ

1 + (Kα +Kiα
1
s
)Gαγ

mit der Übertragungsfunktion vom Anstellwinkel zum Bahnwinkel:

Gαγ (s) =
−Zα
s

Der Wert für Kiα = 1 wurde nicht gesondert berechnet. Im linken Teil der
Abbildung 5.4 ist der Verlauf der Polstellen bei der Erhöhung der Verstärkung
Kα dargestellt. Hier ist der Punkt zur optimalen Verstärkung des Regelkreises
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Abbildung 5.4: Polstellen von GγSγ und GHSH

beim Zusammenfall der beiden rechten Polstellen zu suchen. Die Polstellen
vereinen sich auf der reellen Achse beiKα = 11 bei einer höheren Verstärkung
fängt der Regelkreis immer stärker an zu schwingen und kann instabil werden.

Die Übertragungsfunktion der nächsten Regelungsschleife für die Flughö-
he H ist:

GHSH (s) =
KγGγH

1 +KγGγH

mit

GγH (s) =
V0

s

Auch für die letzte Verstärkung wird der Verlauf der Polstellen des gere-
gelten Systems betrachtet. Im rechten Teil der Abbildung 5.4 ist der Verlauf
der Polstellen bei der Erhöhung von Kγ dargestellt. Auch hier sind die rech-
ten Polstellen nahe der imaginären Achse ausschlaggebend. Diese bekommen
schneller einen imaginären Anteil als die zwei Polstellen weiter links. Hier
liegt der optimale Verstärkungsfaktor bei Kγ = 0.0189.

Die Polstellen des Systems GHSH liegen für die beschriebenen Parameter
bei (−15.59,−5.46,−1.22,−1.09,−0.0898). Mit diesen Verstärkungsfaktoren
wurden erfolgreich Flugversuche durchgeführt und die Ergebnisse werden im
Abschnitt 5.9 und 5.10 vorgestellt.

Die Berechnung der Regelparameter mit der Pole-Placement-Methode zur
Vorgabe einer oder zwei Polstellen wurde auch implementiert, dies führt aller-
dings zu unbrauchbaren Ergebnissen, da sich die Polstellen nicht unabhängig
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voneinander einstellen lassen. Das zeigt sich in falschen Vorzeichen für 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 Kurven�ug

Im Kurven�ug entsteht durch den Rollwinkel Φ eine zusätzliche Drehge-
schwindigkeit qΦ. In Normal�uglage ist qΦ positiv. Diese Drehgeschwindig-
keit würde über Kη zu einem positiven η führen und ein Absinken bewirken.
Um diesem unerwünschten Verhalten entgegen zu wirken, wird zu qS noch
qΦ addiert. Die Drehgeschwindigkeit bedingt durch einen Rollwinkel qΦ ist
gegeben durch:

qΦ = sin Φ · g · tan Φ

Vk

5.3.2 Schätzung des Anstellwinkels

Für die Kaskadenregelung der Längsbewegung ist die Rückführung aller Zu-
stände des Systems nötig. Die Werte für q, γ und H können direkt gemessen
werden. Ein Sensor für den Anstellwinkel α ist am hier betrachteten Flug-
zeug nicht vorhanden. Für die Messung des Anstellwinkels werden häu�g
kleine Windfahnen mit einem Winkelmesser oder eine Fünf- oder Vierloch-
sonde verwendet. Diese Sensoren müssen sich nahe am Schwerpunkt be�nden,
um nicht durch Drehgeschwindigkeiten des Flugzeugs beein�usst 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 geschätzt.

Im Geradeaus�ug (Φ = 0) bei Windstille ist der Anstellwinkel gleich:

α = Θ− γ

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

Die Schätzung des Anstellwinkels aus der �ugzeugfesten Beschleunigung
ẇf in Zf Richtung ist ebenfalls möglich und berücksichtigt Wind und Roll-
winkel. Die Beschleunigung multipliziert mit dem Gewicht des Flugzeugs
ergibt die Kraft, die auf den Körper einwirkt. In Richtung von Zf wirkt
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Abbildung 5.5: Vergleich der geschätzten Anstellwinkel in der Simulation

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

A =
ρ

2
V 2
ASCAαα

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

α =
−ẇf ·m
ρ
2
V 2
ASCAαL

Die Abbildung 5.5 zeigt den Vergleich der beiden Schätzungen in der
Simulation mit 10m

s
Wind und bis 55◦ Rollwinkel. Der wahre Anstellwin-

kel ist mit α bezeichnet. Aus der Beschleunigung wurde α acc berechnet.
Bei den Flugversuchen hat sich gezeigt, dass die Schätzung über den Bahn-
und Pitchwinkel besseres Flugverhalten ergibt als über die Beschleunigung,
obwohl die Simulation eine bessere Übereinstimmung mit dem wahren An-
stellwinkel zeigt. Der Autor vermutet die Ursache in den Vibrationen des
Motors, die die Messwerte des Beschleunigungsmessers beein�ussen.
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5.4 Linearisierung der Seitenbewegung

Die Linearisierung der Seitenbewegung wurde nach dem gleichen Verfahren
wie für die Längsbewegung durchgeführt. Für die Seitenbewegung wird der
Verlauf der Beiwerte CQ, Cl, Cn bei der Variation von ξ, ζ, p, r, β ermittelt.
Aus den entsprechenden Derivativen werden dann mit Hilfe der Angaben aus
[8] die Ersatzgröÿen der Seitenbewegung ermittelt. Die Zustandsgleichung der
Seitenbewegung ist damit:

δṙ

δβ̇
δṗ

δΦ̇
δχ̇

 =


Nr Nβ Np 0 0
−1 Yβ 0 g

V0
0

Lr Lβ Lp 0 0
0 0 1 0 0
0 Yβ 0 g

V0
0



δr
δβ
δp
δΦ
δχ

+


Nξ Nζ

0 Yζ
Lξ Lζ
0 0
0 Yζ


[
δξ
δζ

]

Die Ausgangsgleichung der Seitenbewegung ist:
δr
δβ
δp
δΦ
δχ
δΨ

 =


1 0 0 0 0
0 1 0 0 0
0 0 1 0 0
0 0 0 1 0
0 0 0 0 1
0 −1 0 0 1




δr
δβ
δp
δΦ
δχ



5.5 Steuerung der Seitenbewegung

Die Beein�ussung des Bahnazimut χ ist über zwei Steuer�ächen möglich,
direkt mit dem Seitenruder ζ oder indirekt mit den Querrudern ξ. Anhand
der Zustandsgleichung ist der direkte Ein�uss des Seitenruders auf χ über Yζ
zu erkennen. Das Seitenruder beein�usst aber gleichzeitig den Schiebewinkel
β und die Drehgeschwindigkeit p und r. Mit dem Schiebewinkel erhöht sich
allerdings mehr der Widerstand als die gewünschte Querkraft.

Die bessere Methode zur Steuerung des Bahnazimut ist der indirekte Weg
über die Querruder und den Rollwinkel Φ. Dieser Ansatz wurde hier zur Re-
gelung des Bahnazimut gewählt. Mit dem Rollwinkel wird die Auftriebskraft
der Trag�äche geneigt. Ein Teil der Auftriebskraft dient in dieser Lage zur
Änderung des Bahnazimut. Abbildung 5.6 zeigt die Neigung der Auftriebs-
kraft im stationären Kurven�ug. Der Zusammenhang von Rollwinkel und
Kursänderung im stationären Kurven�ug ist χ̇ = g

VK
tan Φ.
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Abbildung 5.6: Kräfte im Kurven�ug, aus [16]
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Abbildung 5.7: Lineares Modell der Seitenbewegung mit Regler
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5.6 Kaskadenregler für die Seitenbewegung

Für die Seitenbewegung wurde wie für die Höhenregelung ein Kaskadenreg-
ler entworfen. Als Eingangsgröÿe für die Regelung des Bahnazimut wird der
Querruderausschlag genommen. Das Seitenruder wird nicht angesteuert. Die
Regelgröÿe ist der Bahnazimut χ. Aus der Abweichung des Bahnazimut vom
Sollwert wird ein Sollrollwinkel mit dem Faktor KΦ errechnet. Bei der Be-
rechnung des Bahnazimutfehlers δχ ist zu beachten, dass es sich hier um zwei
Winkel handelt und keine einfache Di�erenz gebildet werden kann, sondern
folgende Rechenvorschrift zu verwenden ist:

δχ =


χS − χ− 2π χS − χ > π

χS − χ+ 2π χS − χ < −π
χS − χ sonst

Die Begrenzung des Soll-Rollwinkels ΦS ist nötig, da ab einem Rollwinkel
von ±90◦ wieder eine Abnahme des Kurvenradius erfolgt. Für den hier ent-
worfenen Regler wird der Rollwinkel im normalen Flug auf ±55◦ begrenzt.
Die Begrenzung ist im realisierten Regler von der Navigation veränderbar,
um den Regler an bestimmte Flugphasen anzupassen. Der Rollwinkelfehler
wird über den Koe�zient Kp in eine Soll-Rollrate pS überführt. Für die sta-
tionäre Genauigkeit des Reglers wurde parallel zu Kp, ein Integrator mit
dem Koe�zient Kpi eingesetzt. Über den Faktor Kξ werden die Querruder
angesteuert.

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

χ(s)

ξ(s)
=

gLξ
−s2LpV0 + s3V0

Die Polstellen der Seitenbewegung sind (0, 0, Lp) mit Lp = −20.997. Anhand
der Polstellen kann man gut das Verhalten in der Seitenbewegung wieder-
erkennen. Die Rollgeschwindigkeit ist durch die Trag�ächen stark gedämpft,
der Roll- und Bahnazimut sind ungedämpft aber auch nicht instabil. Aus
diesem Grund wurde hier auf eine Regelung der Rollrate p verzichtet und
eine Steuerung gewählt. Die Faktoren Kp und KΦ werden mit Hilfe von Pole-
Placement bestimmt.

Um die Koe�zienten des Reglers nach dem Pole-Placement Verfahren be-
stimmen zu können, muss zunächst die Übertragungsfunktion der gesamten
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geregelten Strecke aufgestellt werden. Die Übertragungsfunktion des Quer-
ruderausschlags zur Rollrate ist:

Gξp =
p (s)

ξ (s)
=

Lξ
s− Lp

Anhand der Übertragungsfunktion und am Signal�ussdiagramm ist zu er-
kennen, dass dies einem Tiefpass entspricht mit einer Polstelle bei Lp und
einer Verstärkung von Lξ

Lp
. Mit der Wahl von Kξ = −Lp

Lξ
erhält man für die

Rollrate ein System mit einer Polstelle bei Lp = −21 und einer Verstärkung
von 1. Die Übertragungsfunktion der gesteuerten Strecke ist dann:

GpSp =
p (s)

pS (s)
=

KξLξ
s− Lp

Die Übertragungsfunktion der Seitenbewegung mit Kaskadenregler ist:

χ (s)

χS (s)
=

gKpKΦKξLξ
s3V0 − s2LpV0 + sKpKξLξV0 + gKpKΦKξLξ

Der Integrator mit dem Faktor Kpi wird nicht von der Polvorgabe be-
rechnet sondern auf Kpi = 0.05 gesetzt. Für die Polvorgabe existiert eine
geschlossene Lösung:

KΦ =
−pV0

3g

Kp =
pLp
KξLξ

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

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 unabhängig von der Längsbewegung geregelt. Die Hö-
henregelung und die Geschwindigkeitsreglung können sich gegenseitig stark
beein�ussen. Es wurde aber auf eine Kopplung im Regler verzichtet, da das
Flugzeug meistens mit konstanter Höhe �iegen soll und die Beein�ussung
durch die Höhenregelung nur bei einer Höhenänderung auftritt. Ein oft ver-
wendeter Ansatz zur Kopplung der Geschwindigkeits- und Höhenregelung ist
in [14] beschrieben.
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Abbildung 5.8: Sprungantwort des Höhenreglers 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 Verzögerungen und Nichtlinearitäten des realen Flugzeugs
zurechtkommen noch bevor Flugversuche durchgeführt werden. Alle Regler-
schleifen wurden zusätzlich bei Abweichungen der Fluggeschwindigkeit vom
linearisierten Arbeitspunkt untersucht. Da die Fluggeschwindigkeit groÿen
Ein�uss auf viele Parameter des linearen Modells hat, (vergl. def. der Ersatz-
gröÿen) ist dies ein gute Methode, die Auswirkungen von Modellunsicherhei-
ten auf das Verhalten des geregelten Flugzeugs zu untersuchen.

Der Höhenregler ist über den gesamten Geschwindigkeitsbereich des Flug-
zeugs stabil, wie in Abbildung 5.8 zu erkennen ist. Bei kleineren Geschwin-
digkeiten ist die Reaktion auf eine Sollwertänderung langsamer. Bei zuneh-
mender Geschwindigkeit kommt es allerdings zu Schwingungen in der Drehge-
schwindigkeit. Dies ist auf die stärkere Wirkung des Höhenruders bei höherer
Geschwindigkeit zurückzuführen, was einer Erhöhung der Reglerverstärkung
Kη entspricht. Diese Verstärkung wurde für die Referenzgeschwindigkeit op-
timiert und dabei so lange erhöht, bis leichte Schwingungen des nichtlinearen
Modells auftraten. Die Verstärkung wurde dann wieder verringert, bis keine
Schwingungen mehr auftraten. Wird nun die Geschwindigkeit erhöht 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
Überschwingen des Reglers zu. Dies ist mit der Abnahme der Querruderwirk-
samkeit und der Zunahme der Bahnazimutänderungsrate χ̇ bei Abnahme der
Geschwindigkeit zu begründen. 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 für die Referenzgeschwindigkeit V0 = 25m
s
, nicht aber für ab-

weichende Geschwindigkeiten. Die Rollgeschwindigkeit bei einem konstanten
Querruderausschlag ist proportional zur Fluggeschwindigkeit. Die Bahnazi-
mutänderung ist im stationären Kurven�ug:

χ̇ =
g

VK
tan Φ

Also ist sie umgekehrt proportional zur Geschwindigkeit bei einem konstan-
ten Rollwinkel Φ. Dies führt zu einer schnelleren Änderung des komman-
dierten Rollwinkels, dem die Reglerschleife für den Rollwinkel aufgrund der
geringeren Ruderwirksamkeit nicht mehr folgen kann. Es kommt zu einer
Übersteuerung und zu Schwingungen von Φ und χ. Die Abbildung 5.9 zeigt
dieses Verhalten des geregelten nichtlinearen Modells.

Im Kurven�ug kommt es zu einer gegenseitigen Beein�ussung von Höhen-
und Bahnazimutregler. Ein Teil der Auftriebskraft wird zur Änderung des
Bahnazimut benötigt. Dies muss durch eine gröÿere Auftriebskraft der Trag-
�äche ausgeglichen werden, um nicht an Höhe zu verlieren. Aus diesem Grund
muss auch das Verhalten des Höhenreglers im Kurven�ug untersucht werden.
Die Abbildung 5.10 zeigt den Ein�uss der Fluggeschwindigkeit auf die Höhen-
regelung und auf die Position beim An�iegen von Wegpunkten. Je langsamer
das Flugzeug �iegt, um so gröÿer ist der Höhenfehler in der Kurve. Das ist
auf den gröÿeren Unterschied im Anstellwinkel zurückzuführen, der nötig ist,
um ein Absinken in der Kurve zu verhindern. Je langsamer das Flugzeug
�iegt, je gröÿer muss der Anstellwinkel für die gleiche Auftriebskraft sein.
Der im Kurven�ug zusätzlich nötige Auftrieb

AΦ = m · g · tan Φ
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Abbildung 5.10: Ein�uss der Geschwindigkeit auf den Kurven�ug

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

Im rechten Teil der Abbildung 5.10 ist die Trajektorie beim Ab�iegen
der vorgegebenen Wegpunkte bei unterschiedlichen Geschwindigkeiten dar-
gestellt. Hier ist auch der höhere Kurvenradius bei höherer Geschwindigkeit
und das Überschwingen der Bahnazimutregelung bei kleineren Geschwindig-
keiten zu erkennen.

Die Abbildung 5.11 zeigt den Ein�uss von Wind im Modell auf das An-
�iegen von Wegpunkten. Der simulierte Wind weht mit verschiedenen Ge-
schwindigkeiten in Richtung der X-Achse. Der entworfene Regler ist in der
Lage, unter dem Ein�uss von Wind die Wegpunkte anzusteuern, wird aber
in den Kurven stark vom Wind beein�usst.

5.9 Ergebnisse der Flugversuche

Zur Veri�kation der entworfenen Regler wurden mehrere Flugversuche mit
dem Modell�ugzeug �Bully� durchgeführt. Bei den Flugversuchen zeigt sich,
ob und wie gut das Modell mit der Realität übereinstimmt.

Der Test der einzelnen Regelschleifen wurde schrittweise durchgeführt.
Der erste Schritt ist der Test der Geschwindigkeitsregelung. Die anderen Reg-
lerschleifen sind wären dessen abgeschaltet und die Quer- und Höhenruder
werden vom Sicherheitspiloten gesteuert. Startwerte für die PID Parameter
der Geschwindigkeitsreglung wurden in der Simulation ermittelt und wäh-
rend der Flugversuche optimiert, bis ein gutes Reglerverhalten erreicht wur-
de. Die Abbildung 5.13 zeigt die Ergebnisse der Geschwindigkeitsregelung
bei verschiedenen Sollgeschwindigkeiten. Die Abweichungen von der Sollge-
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Abbildung 5.12: �Bully� während eines Flugversuchs
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Abbildung 5.13: Ergebnisse der Geschwindigkeitsreglung bei einem Flugver-
such

schwindigkeit liegen die meiste Zeit im Bereich von ±2m
s
. 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 3.8 bei der Kalibrierung zu erkennen ist.

Der zweite Schritt ist der Test der Höhenregelung. Nach den ersten Flug-
versuchen mit Höhenregelung hat sich gezeigt, dass eine gesonderte Betrach-
tung des Verhaltens im Kurven�ug notwendig ist. Nach diesen Erfahrungen
wurde die Kompensierung im Kurven�ug eingeführt, was zu einem deutlich
besseren Führungsverhalten im Kurven�ug geführt 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 beträgt der maximale
Höhenfehler nur noch ca 3m, wie in der Abbildung 5.14 zu sehen ist. Die
Abbildung zeigt drei Wiederholungen des durch die vier Wegpunkte de�nier-
ten Rechtecks. Gut zu erkennen ist das Absinken des Flugzeugs bei groÿen
Rollwinkeln Φ bei 10s, 50s und 90s. Die Höhenreglung zeigt nur geringes
Überschwingen bei einem Sollwertsprung.

Die Bahnazimutregelung erhält den Sollwert von der Navigation. Die
Wegpunkte werden in der Reihenfolge WP1...4 ange�ogen. In der Abbildung
5.15 ist die Trajektorie des Flugzeugs während vier Runden des vorgege-
ben Rechtecks zu erkennen. Die Verformung der Trajektorie ist durch einen
schwachen Wind in −Yi Richtung zu erklären. In der Kurve um den WP1
und WP3 sind die E�ekte des Windes am deutlichsten zu sehen, denn dort
bietet das Flugzeug die gröÿte Angri�s�äche für den Wind. In der Kurve
steht das Flugzeug mit dem gröÿten Rollwinkel so, dass der Wind von oben
beziehungsweise von unten gegen die Trag�ächen weht und damit den Bah-
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Abbildung 5.14: Höhenregler im Kurven�ug und bei Sollwertsprung

nazimut am stärksten beein�usst.
Die Abweichungen der Flugzeugposition von der direkten Kurslinie zwi-

schen den Wegpunkten ist darauf zurückzuführen, 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 beschränkt sich
jetzt nicht nur auf die Ebene der Drehgeschwindigkeiten sondern auf alle Zu-
stände des Flugzeugs. Das ist hier möglich, da bei der Vorgabe von gleichen
Sollwerten keine unbeschränkte 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
25m

s
. Während der Flugversuche war so gut wie kein Wind vorhanden.
Abbildung 5.16 zeigt das Verhalten des realen Flugzeugs und des Modells

bei einer sprunghaften Änderung des Höhensollwerts um 30m. Beim Anstieg
ist die Begrenzung des Bahnwinkels auf 15◦ zu erkennen, beim Absinken
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Abbildung 5.17: Reglerverhalten der Seitenbewegung beim Wegpunktean�ie-
gen

beträgt die Begrenzung des Bahnwinkels −30◦. Eine sehr gute Übereinstim-
mung in allen Zuständen ist zu erkennen. Diese Übereinstimmung wurde
erreicht, in dem die Parameter des Höhenleitwerks und der Trag�äche im
Modell modi�ziert wurden.

Der wichtigste Parameter der Trag�äche ist hier die Lage des Angri�s-
punktes der aerodynamischen Kraft relativ zum Schwerpunkt xS,L. Je nega-
tiver desto stabiler wird die Längsbewegung. Für das Höhenleitwerk beein-
�usst CAαH die Dämpfung der Drehgeschwindigkeit q und τη die Wirkung
des Höhenruders. Um das leichte Überschwingen des Bahnwinkels beim posi-
tiven Höhensprung zu erreichen, muss xS,L leicht positiv sein. Um die gleiche
Drehgeschwindigkeit und ähnliche Höhenruderausschläge zu erreichen, muss-
te der Auftriebsanstieg des Höhenruders CAαH auf etwa die Hälfte des mit
XFLR5 (Siehe 3.6.5) berechneten Wertes gesetzt werden.

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

Navigation

Zur Durchführung von Flugversuchen im autonomen Modus ist die Vorgabe
einer Solltrajektorie nötig. Für den Test des Höhen- und Bahnazimutreg-
lers wurde eine Wegpunktenavigation entwickelt. Für die Durchführung 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 5.15 dargestellt,
vorgegeben. Vor jedem Start wird manuell ein Referenzpunkt de�niert, der
Ursprung des inertialen Koordinatensystems. Die Wegpunkte sind relativ zu
diesem Referenzpunkt de�niert. Die Gröÿe, 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
χsvon der Istposition (x, y) zum aktuellen Wegpunkt (xWP , yWP ) ist:

χs = arctan 2(yWP − y, xWP − x)

Ist die Distanz in der xy-Ebene der Istposition zum aktuellen Wegpunkt
kleiner als ein eingestellter Schwellwert, wird zum nächsten Wegpunkt um-
geschaltet. Ist der vierte Wegpunkt erreicht, wird wieder der erste Punkt an-
ge�ogen. Das Rechteck, in dem die Flugversuche durchgeführt wurden, hat
eine Kantenlänge von 400m×200m und der Schwellwert zum Weiterschalten
auf den nächsten Wegpunkt lag bei 70m.

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

63
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Abbildung 6.1: Messdaten eines manuell ge�ogenen Starts und eines autono-
men Starts

gibt es einen Sprung im Sollbahnazimut, den der Regler ohne Überschwin-
gen einstellen sollte. Durch die plötzliche Richtungsänderung erhöht sich der
Rollwinkel schnell und die Höhenregelung muss das Absinken möglichst klein
halten. Beim Ausleiten der Kurve sollte auch kein Überschwingen in der Flug-
höhe entstehen. Anhand des Höhenfehlers im Kurven�ug kann die Leistung
des Höhenreglers bemessen werden. Weiterhin entsteht im Kurven�ug zu-
sätzlicher Widerstand durch die Ruderausschläge und den zusätzlich nötigen
Auftrieb, den der Geschwindigkeitsregler ausgleichen muss. Es entsteht in
allen Regelkreisen ein Regelfehler, der möglichst ohne gegenseitige Beein�us-
sung ausgeglichen werden muss.

6.2 Start

Vor dem Entwurf eines Algorithmus für einen automatischen Start wurden
die Messdaten eines manuell durchgeführten Starts analysiert. Die Abbildung
6.1 zeigt einen von vielen manuellen Starts. Der Start �ndet, wenn möglich,
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 hält das Flugzeug
mit dem Seitenruder auf Kurs, so lange es sich noch am Boden be�ndet. Nach
ca. 30m Beschleunigungsstrecke hat das Flugzeug die richtige Geschwindig-
keit zum Abheben von ungefähr 14m

s
erreicht. Mit einem leichten Höhen-
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ruderausschlag hebt das Flugzeug vom Boden ab und steigt zunächst mit
einem geringen Bahnwinkel, bis die Geschwindigkeit auf 20m

s
angestiegen ist.

Mit ca 15◦ Bahnwinkel erfolgt dann der weitere Steig�ug, dabei erfolgt eine
leichte Kurve zurück zum Startpunkt.

Aufgrund dieser Analyse ist der Startvorgang in vier Phasen aufgeteilt
worden, die als Zustandsdiagramm mit dem Tool �State�ow� in Simulink
implementiert wurden. Die Zustände sind:

1. Warten auf ein Startsignal

2. Motor auf Vollgas, Rollwinkel Φ Null halten, Ψ 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 gewünschte
Richtung ausgerichtet.

Mit dem Startsignal wird der aktuelle Ψ Winkel als Startrichtung gespei-
chert und der Beschleunigungsvorgang eingeleitet. Der Geschwindigkeitsrege-
lung wird ein Sollwert von 28m

s
vorgegeben. Die Höhenregelung ist abgeschal-

tet. Dem Regler der Seitenbewegung wird ein Rollwinkel von 0◦ vorgegeben.
Ist die Geschwindigkeit zum Abheben von 14m

s
erreicht wird zum nächsten

Zustand umgeschaltet.
Zum Abheben wird ein maximaler Bahnwinkel γmax = 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
groÿen Rollwinkeln während des Abhebens kommt. Bei der noch geringen Ge-
schwindigkeit, könnte es bei gröÿeren Rollwinkeln zu einem Strömungsabriss
an den Trag�ächen kommen. Ist eine Flughöhe von mindestens 10m und eine
Fluggeschwindigkeit von mindestens 22m

s
erreicht wird der nächste Zustand

aktiviert.
Im Zustand �Kurve� wird eine leichte Kurve eingeleitet, die das Flugzeug

mit einem maximalen Rollwinkel von ±40◦ zurück zum Startpunkt führt.
Jetzt wird auch die normale Höhenregelung mit γmax = 15◦ eingeschaltet
und eine Sollhöhe von 100m vorgegeben. Ist der Wegpunkt oder eine Flug-
höhe von über 70m erreicht, wird in den Flugmodus umgeschaltet, in dem
die Wegpunkte ange�ogen werden. Die Abbildung 6.2 zeigt das Zustandsdia-
gramm des Startvorgangs aus Simulink.

Die Abbildung 6.1 zeigt die Simulationsergebnisse eines autonomen Starts
nach dem oben beschriebenen Algorithmus. Leider konnte aus Zeitmangel,
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Abbildung 6.2: Zustandsdiagramm des Startvorgangs

bis zum Abschluss dieser Arbeit, kein autonomer Start mit dem realen Flug-
zeug durchgeführt 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 durgeführt werden
könnte.

6.3 Landung

Vor dem Entwurf eines Algorithmus für eine autonome Landung wurde eine
gute, manuell ge�ogene Landung analysiert. Die Abbildung 6.3 zeigt Mess-
daten einer manuellen Landung und die einer simulierten Landung. Die Lan-
dung erfolgt, wie der Start, wenn möglich immer gegen den Wind. Der An-
�ug des Gleitpfads erfolgt in einer konstanten Höhe von etwa 80m. In der
Abbildung nicht zu erkennen, aber anhand der aufgezeichneten Messdaten
nachzuvollziehen, ist, dass kurz vor dem Einleiten des Sink�ugs die Lande-
klappen auf ca. 60◦ ausgefahren werden und die Motordrossel auf Leerlauf
gestellt wird. Es folgt ein Sink�ug mit etwa γ = −15◦ und mit VA = 20m

s
bis
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Abbildung 6.3: Verlauf einer simulierten, autonomen Landung und einer ma-
nuell gesteuerten, realen Landung

zu einer Höhe von etwa 10m über der Landebahn. Ab dieser Höhe wird der
Bahnwinkel auf einen kleineren Wert verringert und das Flugzeug setzt auf
dem Boden auf. Entscheident für eine gute Landung ist die Sinkgeschwin-
digkeit beim Aufsetzten. Bei einer Sinkgeschwindigkeit von über 2.5m

s
federt

das Fahrwerk so weit ein das die Luftschraube den Boden berühren kann und
beschädigt werden könnte. Aufgrund dieser Analyse wurde die Landung in
vier Phasen aufgeteilt:

1. An�ug auf einen Punkt vor dem Gleitpfad in konstanter Höhe und
vorgegebenem Bahnazimut

2. Sinken im Gleitpfad mit festem Bahnwinkel

3. Reduktion des Bahnwinkels

4. Ausrollen

Bei der Landung sind zwei Aufgaben zu lösen. Vor dem eigentlichen Absin-
ken des Flugzeugs zur Landebahn mit einem konstanten Bahnazimut, muss
dieser Landekorridor ange�ogen werden. Die Landung erfolgt dann auf einem
de�nierten Gleitpfad.

Der Punkt, an dem der Gleitpfad beginnt, muss in dem Bahnazimut des
Gleitpfads ange�ogen werden. Hier kann der Bahnazimutregelung nicht ein-
fach die Richtung von der aktuellen Position zur Zielposition vorgegeben
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Abbildung 6.4: Nichtlineare Schaltung zum An�iegen einer Kurslinie
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Abbildung 6.5: Trajektorie einer simulierten autonomen Landung

werden, denn so würde das Flugzeug nicht mit dem richtigen Bahnazimut
am Beginn des Gleitpfads ankommen. Zur Lösung dieser Aufgabe wurde auf
das �Regelgesetz zum Ein�iegen auf eine Sollstandlinie� aus [8] zurückgegrif-
fen. Das Signal�ussdiagramm ist in Abbildung 6.4 dargestellt. Diese Schal-
tung wird im ersten Zustand der Landung anstelle von KΦ in der Regelung
der Seitenbewegung aktiviert. Dieses Regelgesetz führt das Flugzeug von ei-
ner beliebigen Position in einer Kurve zum Zielpunkt mit dem gewünschten
Azimut. Die Abbildung 6.5 zeigt die resultierende Trajektorie bei einem Lan-
dean�ug in 70m Höhe von einer Startposition nahe dem Landepunkt.

Ist die Abweichung in Bahnazimut und Landerichtung kleiner als 10◦ wird
in den nächsten Zustand geschaltet und es beginnt der An�ug der Landebahn
auf dem Gleitpfad. Der Gleitpfadwinkel wurde mit −15◦ steil gewählt, da-
mit der An�ugpunkt 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 γ = −15◦ erfolgt der letzte Teil des Landean-
�ugs. Ab einer Höhe von 5m erfolgt das Absinken mit γ = −5◦, dadurch
verringert sich die Sinkgeschwindigkeit von ca. 5m

s
auf unter 1m

s
. Mit dieser

geringen Sinkgeschwindigkeit setzt das Flugzeug auf dem Boden auf. Nach-
dem die Flughöhe auf unter einen halben Meter abgesunken ist, wird die
Sollgeschwindigkeit auf Null gesetzt. Berührt das Fahrwerk den Boden wer-
den die Landeklappen eingefahren, um ein Abprallen und Hüpfen 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 während der Landung zu gröÿeren Abweichungen vom vorgege-
benen Gleitpfad wird die Landung abgebrochen. Ist die Sinkgeschwindigkeit
in der letzten Phase kurz vor dem Aufsetzten über 2.5m

s
wird die Landung

ebenfalls abgebrochen. Nach einem Abbruch beginnt der Landean�ug 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-
�l übereinstimmt. Leider konnte aus Zeitmangel, bis zum Abschluss dieser
Arbeit, keine autonome Landung mit dem realen Flugzeug durchgeführt wer-
den.
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Kapitel 7

Zusammenfassung und Ausblick

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

Die vorhandene Steuerungshardware wurde in das Modell�ugzeug �Bul-
ly� eingebaut. Ein zusätzlicher Sensor zur Messung der Fluggeschwindigkeit
wurde erfolgreich in die vorhandene Entwicklungsumgebung integriert.

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

Die implementierten Navigationsalgorithmen ermöglichen die Durchfüh-
rung von reproduzierbaren Flugversuchen sowie in der Simulation auch die
Durchführung von Start und Landung.
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Das Flugzeugmodell �Bully� hat bedingt durch das hohe Gewicht ein nicht
ganz unkritisches Flugverhalten. Sehr deutlich wird dies im Kurven�ug, bei
dem ohne eine Kompensierung eine groÿe Abnahme der Flughöhe zu beob-
achten war. Die Einführung des Prandtl-Rohrs zur Geschwindigkeitsmessung
war vor allem deshalb nötig, weil sich das Flugverhalten schon bei kleinen
Abweichungen der Fluggeschwindigkeit vom optimalen Arbeitspunkt stark
verändert. Eine um 5m

s
niedrigere Geschwindigkeit führt im Kurven�ug zu

einer Erhöhung des Höhenfehlers von ca. 50%.
Die Modellierung der Aerodynamik kann nicht alle Eigenschaften des rea-

len Flugzeugs nachbilden. Die Wirkung des Seitenruders konnte mit diesem
Modell für die aerodynamischen Kräfte nicht modelliert werden. Die Steue-
rung des Flugzeugs ist aber auch ohne das Seitenruder möglich. Aus diesen
Gründen wurde das Seitenruder nicht in den Flugregler integriert. Für die
genauere Ermittlung der aerodynamischen Beiwerte aus den vorhanden Mess-
daten könnten Verfahren der Parameteridenti�kation angewendet werden.

Die Beschreibung der Orientierung durch Eulerwinkel führen 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
Orientierungsschätzung auf Eulerparameter Abhilfe scha�en.

Leider war es nicht mehr möglich, vor dem Abschluss dieser Arbeit den
Algorithmus für das autonome Starten und Landen in Flugversuchen zu ve-
ri�zieren. Das Führungsverhalten der Höhenregelung im Kurven�ug ist im
Modell und bei den Flugversuchen noch nicht zufriedenstellend, hier sind
noch Erweiterungen oder Änderungen in der Reglerstruktur nötig.

Der Ansatz zur statischen Betrachtung der aerodynamischen Kräfte eines
Flugzeugs in dieser Gröÿenordnung hat sich als ausreichend erwiesen, um das
Verhalten des Flugzeugs auf Geschwindigkeitsebene zu modellieren. Mit Hil-
fe von einigen einfach durchzuführenden Messungen konnten die wichtigsten
Parameter des Systems ermittelt werden. Mit Hilfe dieses Modells konnte
ein leistungsfähiger Flugregler implementiert werden. Durch eine Weiterent-
wicklung der in dieser Arbeit beschriebenen Methoden könnte ein universeller
Ansatz zur Auslegung von Flugreglern für autonome, unbemannte Starr�ü-
gel�ugzeuge entstehen.

Mit dem Versuchsträger �Bully� ist ein zuverlässiges System zur Durch-
führung 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 Warte�ug aus [8]
angegeben.

Zeichen Wert Bully A300 Bemerkung

ρ 1.225 kg
m3 0.9091 Luftdichte

g 9.8067m
s2

Erdbeschleunigung

m 15kg 1.3 · 105kg Startmasse

Ix 1.53378 6.011 · 106

Iy 3.02879 10.53 · 106

Iz 4.12691 15.73 · 106

Ixz −0.0879292 0.33 · 106

SL 0.8m2 260m2 Flächeninhalt der Trag�äche

cL 0.33m 6.6m Flügeltiefe Trag�äche

bL 2.5m 44.8m Spannweite Trag�äche

ΛL 7.6 7.73 Flügelstreckung Trag�äche

αL0 0◦ Einbauwinkel der Trag�äche

CAαL 4.6661 Auftriebsanstieg der Trag�äche

CA0L 0.26428 Nullauftriebsbeiwert Trag�äche

kWL 0.04094 Faktor des induzierten Widerstands Trag�äche

CW0L 0.024 Nullwiderstandsbeiwert Trag�äche

CWκ 0.0659 Landeklappen Widerstand

CWξ 0.0169 Querruder Widerstand

τκ 0.2 Wirkungsfaktor der Landeklappen

τξ 0.16 Wirkungsfaktor der Querruder
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76 ANHANG A. FLUGMECHANISCHE DATEN

Zeichen Wert Bully A300 Bemerkung

xS,L 0.05m Position der Trag�äche

yS,L 0.7m Position der Trag�äche

zF 0m 2.65m Position des Antriebs

iF 0◦ 2.17◦ Einstellwinkel des Antriebs

d 0.6m Luftschraubendurchmesser

CF0 0.0855N s2

kgm
Schubbeiwert im Stand

kF 0.25 Faktor des Fortschrittsgrad

bH 0.8m Spannweite Höhenleitwerk

SH 0.19m2 Fläche Höhenleitwerk

ΛH 3.397 Streckung Höhenleitwerk
q
qH

0.8 Staudruckabnahme am Höhenleitwerk

CAαH 1.888 Auftriebsanstieg Höhenleitwerk

CA0H 0 Nullauftriebsbeiwert Höhenleitwerk

kWH 0.092 Faktor des induzierten Widerstands Höhenleitwerk

CW0H 0.01348 Nullwiderstand am Höhenleitwerk

CWη 0.1303 Höhenruder Widerstand

αH0 2.2° Einbauwinkel Höhenleitwerks

τη 0.7281 Wirkungsfaktor des Höhenruders

xS,H −1.1m Abstand SP - Höhenruderneutralpunkt

SV 0.15m2 Fläche Seitenleitwerk

CQβV −3.4332 Seitenkraftbeiwert des Seitenruders

kWV 0.0925 Faktor des induzierten Widerstands Seitenleitwerks

CW0V 0.01348 Nullwiderstand des Seitenleitwerks

CWζ 0.1303 Seitenruder Widerstand

τζ −0.4 Wirkungsfaktor Seitenruders

xS,V −1.1m Position des Seitenleitwerks

A.2 Derivative

Zeichen Wert Bully A300 Bemerkung
V0 25m

s
131.5m

s
Fluggeschwindigkeit im Arbeitspunkt

α0 0.16◦ 4◦ Anstellwinkel im Arbeitspunkt
γ0 0◦ 0◦ Bahnwinkel im Arbeitspunkt
CA0 0.45324 0.621 Auftriebsbeiwert im Arbeitspunkt
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Zeichen Wert Bully A300 Bemerkung
CAα 5.5145 4.72 Auftriebsanstieg
CAα̇ − 1.1
CAq − 3.8
CAη 0.4133 0.395
CW0 0.0383 0.0369 Widerstandsbeiwert im Arbeitspunkt
CWα 0.18372 0.302
CWM − −
CWη 0.0299 0.0253
Cm0 0 −0.0149 Momentenbeiwert im Arbeitspunkt
Cmα −1.3441 −0.747
Cmα̇ − −5.25
Cmq −7.2022 −13.53 Nickdämpfung-Derivativ
CmM − −
Cmη −1.3867 −1.541
CQβ −0.77026 −1.034 Schiebeseitenkraft-Derivativ
CQp −0.01969 0.624 Rollseitenkraft-Derivativ
CQr 0.4089 2.23 Gierseitenkraft-Derivativ
CQξ 0 0 Querruderseitenkraft-Derivativ
CQζ 0.201 0.176 Seitenruderseitenkraft-Derivativ
Clβ −0.0185 −1.25 Schieberoll-Derivativ
Clp −1.7353 −8.42 Rolldämpfung
Clr 0.32337 4.12 Gierroll-Derivativ
Clξ −0.4941 −0.233 Querruderollmoment-Derivativ
Clζ 0.0161 0.14 Seitenruderrollmoment-Derivativ
Cnβ 0.40176 1.108 Windfahnenstabilität
Cnp 0.099 −2.88 Rollgier-Derivativ
Cnr −0.34201 −6.36 Gierroll-Derivativ
Cnξ 0 −0.049 Quderrudergiermoment-Derivativ
Cnζ −0.1607 −0.883 Seitenrudergiermomoent-Derivativ
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A.3 Ersatzgröÿen der Längsbewegung

Zeichen Bully A300

Xu −0.0377 −0.0157
Xα 5.966 1.589
Xf 6.1835 0.582
Xη −0.6017 −0.685
Zu −0.0304 −0.0011
Zα −4.6513 −0.566
Zη −0.3462 −0.0473
Mu 0 0
Mα −45.895 −0.766
Mq −3.2462 −1.207
Mη −47.349 −1.958

A.4 Ersatzgröÿen der Seitenbewegung

Zeichen Bully A300

Yβ −0.64515 −0.124
Yp − 0.0127
Yr − 0.0454
Yξ 0 0
Yζ 0.16823 0.0275
Lβ −2.4288 −9.71
Lp −20.997 −10.86
Lr 3.8301 5.53
Lξ −119.71 −1.766
Lζ 3.0725 1.209
Nβ −2.4288 3.43
Np 0.0188 −1.202
Nr −1.513 −3.27
Nξ −2.5234 −0.104
Nζ −14.911 −2.59
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