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. ) . ) N Shrotte  Schubhebelstellung
In dieser Arbeit werden ein Vortriebsregler und ein Héhen- P Bahnazimut [rad]
regler separat entwickelt und in ein bereits bestehendes
Nurfligler-Simulationsmodell mit integriertem Basisregler .
eingefiigt. Es wird ein Landeregler entwickelt, der die ILS- Indizes
Winkelabweichurlgen in . horizontaler . (Glideslope- Anfangswert
Rggelgng) und |nllateraler Richtung (Locallzgr-RegeIung) . Kommandiertes Signal
minimiert. Der Glideslope-Regler umfasst eine Einflugs- = Decrab-Mandver
steuerung, eine Anflug- und eine Abfangbogenregelung. . Endzeitpunkt
Die Localizer-Regelung unterscheidet eine Anflug- und et Berechnete Position zur Landebahnschwelle
eine Decrab-Regelung. Letztere ermdglicht bei Windein- Flare
fluss ein S(a"ltllches Ausrichten des Nurfllglers auf die Lan_- ] Flugzeugfestes Koordinatensystem
dgbahn. Samtllphe Regler.param.eter werd?n durch Opti- i Vorwértszweig (feed forward)
mierung im _Zeltberglfzh mlt geeigneten Gutgfunktlonalen e kommandiertes Signal des Vorwartszweigs
bgstlmm_t. Eine .Verlfllkatlon. der Reglerfunktionen erfolgt o Geodatisches Koordinatensystem
mittels einer Offline-Simulation. n Einflug auf den GLS
. K Flugbahnfestes Koordinatensystem

ABKURZUNGEN UND SYMBOLE m Vorgabewert an den Basisregler

ra Radarmesswert
GLS  Glideslope-Signal ref Referenzwert
LOC  Localizer-Signal tho Barometrische Hohe
VELA Very Efficient Large Aircraft TAS Wahre Fluggeschwindigkeit (True airspeed)

™ Landung (Touchdown)

TRIM Trimmwert
Symbole - Wind
a Beschleunigung [m/s?] M entlang der x-Achse
Caa Aerodynamisches Derivativ y entlang der y-Achse
D Winkelabweichung vom ILS-Signal [rad] 2 entlang der z-Achse
F Ausblendungsfaktor, Gltefunktional
g Erdbeschleunigung [m/s?] 1. EINLEITUNG
H Hohe [m]
K Faktor, Reglerparameter Die Prognosen des internationalen Airline-Verbandes
m Masse [kg] IATA zur Entwicklung des Luftverkehrs versprechen fiir die
n Lastvielfaches Zukunft ein zunehmendes Wachstum. Die Gesamt-RPK
p Rolldrehrate [rad/s] (Revenue Passenger Kilometres) soll in den nachsten 20
S Fligelflache [m?] Jahren um 4,7 % bis 5,1 % pro Jahr steigen (vgl. [6]). Da
s Laplacevariable mit dem Airbus A380 fiir konventionelle Drachenflugzeuge
t Zeit [s] ein Maximum an Wirtschaftlichkeit und Kapazitat erreicht
v Geschwindigkeit [m/s] ist, werden wieder vermehrt alternative Flugzeugdesigns
X Koordinate, Weg in Koordinatenrichtung [m] zur Bewaltigung des zunehmenden Verkehrsaufkommens
XuE Abstand zur Landebahnschwelle bei Flare-Beginn erforscht. Sie basieren auf unterschiedlichen Ansatzen zur

[m] Verbesserung des Verkehrsflusses, z.B. durch Erhéhung

y Koordinate, Weg in Koordinatenrichtung [m] der Geschwindigkeit oder der Transportkapazitat. So wer-
z Koordinate, Weg in Koordinatenrichtung [m] den einige Designs darauf ausgelegt, mit einem steileren

Griechische Symbole

Abweichung
Nickwinkel [rad]
Rollwinkel [rad]
Gierwinkel [rad]
Drehratenvektor [rad/s]
Anstellwinkel [rad]

RVOEIOD

Anflugwinkel im Landeanflug zu operieren, um Wirbel-
schleppen zu umgehen und die Staffelung der Flugzeuge
zu verkleinern (z.B. The Green 24 Hour Aircraft, vgl. [3]).

Ein Konzept zur Kapazitatssteigerung stellt der Nurfllgler
dar. Das im Englischen Blended Wing Body (BWB) ge-
nannte Design ist ein Beispiel eines Nurfliglers, bei dem
Rumpf und Fligel zu einem Ganzen verschmelzen. Die
Konstruktion eines Nurflliglers bietet durch den verringer-
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ten Widerstand, aufgrund des fehlenden Rumpfes und der
kleineren benetzten Oberflache, aerodynamische Vorteile
gegenuber konventionellen Flugzeugen. Dadurch werden
Larmemission und Treibstoffverbrauch reduziert. Bisher
wurde dieses Flugzeugdesign jedoch nur selten in der
zivilen Luftfahrt verwendet, da es durch den fehlenden
stabilisierenden Einfluss des Seitenleitwerks in seiner
Eigenbewegung oft instabil ist und durch Reglungssyste-
me (Stability Augmentation Systems) kiinstlich stabilisiert
werden muss. Dies fiihrte in der Vergangenheit zu groRen
Schwierigkeiten. Durch den heutigen Stand der Technik,
beziiglich der Zuverlassigkeit von Regelungssystemen in
Flugzeugen, lassen sich jedoch diese Probleme lberwin-
den.

2. BASISREGLER

Der Nurfliigler ist durch die ndher am Schwerpunkt liegen-
den Heckleitwerke eine Konfiguration, die zur Instabilitat in
ihrer Eigenbewegung neigt. BILD 1 zeigt die den VELA 2
Nurflugler (vgl. [4]).

Seitenruder

Ho6henruder

Landekl
_Landeklappen

BILD 1:

VELA 2 Nurfligler

Der VELA-Nurfligler weist eine schlecht gedampfte
Langs- und Seitenbewegung auf, die beide in bestimmten
Flugphasen instabil werden kénnen. Um die Eigenbewe-
gung zu stabilisieren und ein gutes Reaktionsverhalten
des Flugzeuges auf Steuereingaben zu erzielen, wurde
bereits ein Basisregler fir die Langs- und Seitenbewegung
erstellt und implementiert. Eine erste Auslegung des Sei-
tenbewegungsreglers wurde in [8] erarbeitet.

Der aktuell implementierte Basisregler wurde weiter opti-
miert. In BILD 2 wird der Basisregler der Langsbewegung
und in BILD 3 der Basisregler der Seitenbewegung darge-
stellt. Der Basisregler dampft die Eigenbewegung und
stabilisiert die Lage des Nurflliglers.

Der Basisregler der Langsbewegung fiihrt den Anstellwin-
kel «, die Nickgeschwindigkeit g und den Nickwinkel ©
zurlck. Die ersten beiden Riickfiihrungen werden propor-
tional, die Nickgeschwindigkeit wird mit einem PI-Regler
und einem Lead-Lag-Kompensator geregelt. Die Regler-
parameter wurden fiir verschiedene Flughdhen, Flugge-
schwindigkeiten und Beladungsfélle berechnet. Aus-
gangsgrofte ist ein Hohenruderkommando. Fir die im
Folgenden erlauterten Regler wird ©,, als Kommando an
den Basisregler der Langsbewegung verwendet.
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BILD 3:

Basisregler der Seitenbewegung

Der Basisregler der Seitenbewegung flihrt die Rollge-
schwindigkeit p, die Giergeschwindigkeit r und das Last-
vielfache in y-Richtung, ny, zuriick. Die Rollgeschwindig-
keit wird mit einem PI-Regler geregelt und bestimmt das
Querruderkommando. Auf das Seitenruderkommando
wirken alle zurlick gefiihrten ZustandsgréRen. Der Basis-
regler der Seitenbewegung wurde nur fir Rollkommandos
ausgelegt. Das Signal p,,, wird daher im Folgenden fir den
automatischen Landeregler als Eingangssignal fir den
Basisregler verwendet.

3. FLUGBAHNREGLER

Die bereits vorhandene Simulation des VELA-Nurfllglers
besteht neben der Nurfluglermodellierung auch aus dem in
Abschnitt 2 beschriebenen Basisregler zur Stabilisation
der Langs- und Seitenbewegung (vgl. [4]). Im Folgenden
werden weiterfuhrende Regelschleifen fir Flugbahnregler:

1) Vortriebsregler
2) Hohenregler
3) Automatischer Landeregler

entwickelt.
Als Kommandosignale werden die Eingangssignale des
Basisreglers verwendet:

1) In der Langsbewegung O,
2) In der Seitenbewegung p,,

Die Parameter aller Regler wurden durch die Optimierung,
die in Abschnitt 4 beschrieben wird, bestimmt.

3.1. Vortriebsregler

Der Vortriebsregler reguliert die Geschwindigkeit tber die
Schubstellung dnrote. Der erstellte Regler beinhaltet eine
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Ruckfiihrung der Geschwindigkeit Vras und der Langsbe-
schleunigung a,. Die Regelabweichungen werden durch
Verzégerungen erster Ordnung gefiltert:

ax,zero

K
(1) Abihrottie :(_ VTAS +Vc )&‘F(_ ay +axc) ts :

KVpoIs +S Kax,pols

3.2. Hohenregler

Die erstellte H6henregelung bedient sich, Uber das Kom-
mandosignal des Langsneigungswinkels @, fir den Basis-
regler, des Hohenruders als StellgréRe. Es wird eine pro-
portionale Riickfiihrung der vertikalen Beschleunigung a,,
der vertikalen Geschwindigkeit Href und der barome-

trischen Hohe H,,, verwendet. Ausgangsgréfie der Hohen-
regelung ist die kommandierte Vertikalbeschleunigung

H.:

(2) Hy = Koy (age — am) + Ky (Ho +V,) + Ky (Hg —Hino ) -

zK.c

Mit der Vertikalbeschleunigung und der Grundgeschwin-
digkeit Vg kann die kommandierte Bahnwinkelanderung
7. berechnet werden (vgl. [2]):

A
7C*VG :

©)

Mit der Bahnwinkeldnderung kann Uber einige Schritte die
Anstellwinkeldnderung A« berechnet werden (fiir genauere
Informationen vgl. [2]):

@) n 1[5%+ﬂ

"~ cos®

nzK,c -1

5 Ag=—2
) KsVig I'm

Dabei sind Ks = pSCp,/2g und ny . das kommandierte

Lastvielfache. Das Kommandosignal der Hohenregelung
an den Basisregler O, ergibt mit dem Trimmanstellwinkel
arriv, dem Windanstellwinkel oy und dem Bahnwinkel y :

(6) O =Qpiim +ayw +da+y .

3.3. Automatischer Landeregler

Es wurde ein automatischer Landeregler auf Basis des in
[2] erstellten Reglers entwickelt, der ILS-gestitzt den
Nurfligler longitudinal und lateral zum Landepunkt fihrt.
Der longitudinale Landeanflug gliedert sich hier in einen
Einflug, einen Anflug und einen Abfangbogen (Flare) (sie-
he Abschnitt 3.3.1). Der Einflug sorgt fur einen sanften
Ubergang von dem anfinglichen Horizontalflug in den
Sinkflug wahrend der Glideslope-Verfolgung. Der Anflug
ist die Flugphase, bei der der Nurfligler dem Glideslope
zur Landebahn folgt und der Abfangbogen schlielt die
Landung durch ein Abweichen von dem Gleitpfad mit
einem Bogen ab. Der laterale Landeanflug gliedert sich in
einen Anflug, bei dem der Nurfligler die seitliche Ablage
von der Landebahnausrichtung minimiert, und einem ab-
schlieBenden Einschwenkmandéver des Nurfliiglers auf die
Landebahnrichtung bei Wind (siehe Abschnitt 3.3.2).

Fur die automatische Landeregelung ist die Messung der
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Hohe tber der Landebahn essentiell, die durch barometri-
sche und Radioh6henmessung zur Verfigung steht. Die
barometrische Hohe ist durch Druckschwankungen in der
Atmosphare nicht sehr prazise, wahrend die Ra-
darhéhenmessung durch Geldndeunregelmafigkeiten
gestort wird. Die Radarhéhenmessung ist jedoch der ba-
rometrischen Hohenmessung vorzuziehen, da landschaft-
liche Unebenheiten mit Anflug auf die ebene Landebahn
abnehmen (siehe [2]).

3.3.1. Landeregelung der Langsbewegung

Die Landeregelung der Langsbewegung wird in vier

Hauptschritten durchgefiihrt (vgl. BILD 4):

1) Positionsberechnung des Nurfliglers bezuglich der
Landebahn

2) Berechnung der Referenzbahn und Referenzwerte

3) Regelung der Parameter Hohe, Vertikalgeschwindig-
keit und Vertikalbeschleunigung mit der kommandier-

ten Bahnwinkeldnderung y als Ausgangsgroéf3e

4) Berechnung des Stellkommandos O, an den Basis-

regler
Dgs,
Hra, Vo Positions- Xest | Referenz-
—»| bestimmung bahn
7o
> I:Iug::)anhn- »|Kommando an
Heet, H,o; »@are egelung Basisregler
Vrefy }‘/ffc
Hra VZ azk ¢ Om
BILD 4: Struktur des Landereglers der Langsbewe-
gung
3.3.1.1.  Positionsbestimmung

Die aktuelle Winkelablage des Nurfliglers von dem Glide-
slope wird an Bord bestimmt. Mit Kenntnis der Winkelab-
lage vom Leitstrahl Dg s, der Flughdhe H,, tber Grund
und des nominellen Gleitstrahlwinkels g s sowie dem
Abstand des GLS-Senders zur Schwelle xg s kann der
Abstand zur Landebahnschwelle fur den Anflug (Ha > Hf;
Hohe bei Flare-Beginn) bestimmt werden:

Hra

(7) Xest =XgLs — .
o tan(yaLs +Dots (Hra))

GLS

Der nominelle Gleitstrahl ys.s hat normalerweise eine
Neigung von zwischen -2,5° und -3° (vgl. auch [1]). Er
wurde hier mit -3° angenommen. Der Abstand des Glides-
lope-Senders xg_ s zur Landebahnschwelle wurde wie in [2]
auf 314,8 m festgelegt.

Das GLS-Signal wird wegen Bodenreflexionen mit abneh-
mender Hbéhe unpraziser. Unterhalb von 40 m ist es fir
eine Gleitpfadregelung zu ungenau (vgl. [1]). Die Winkel-
abweichung Dg s(H..) wird deshalb ab einer Hohe von
45 m uber dem Boden linear ausgeblendet. Der Landean-
flug wird danach ohne eine bodenseitige Unterstiitzung
fortgefuhrt. Die dadurch entstehende Abweichung von der
Bahn ist gering, da das Flugzeug bereits auf seiner Bahn
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stabilisiert ist (vgl. [2]). Die Ausblendung erfolgt durch
einen Faktor Fpgs:

8) DGLS(Hra) = DGLS 'FDGLS(Hra) :

Der Faktor Fpg s wird in TAB 1 dargestellt.

Héhe [m] 0 25 45 100

FoeLs 0 0 1 1

TAB 1: Ausblendungsfaktor FpgLs

Die Positionsbestimmung wahrend des Abfangbogens
(H;a<Hg) erfolgt Uber einfache Integration der Grundge-
schwindigkeit Vg Uber der Zeit t und mit dem verbliebenen
Abstand zur Landebahnschwelle xu:

(9 Xew=Xur + [Vo .

Der Wert x4 wird aus der Anflugsberechnung zum Zeit-
punkt des Flare-Einflugs gewonnen.

3.3.1.2. Referenzbahn und Referenzwerte

Die Referenzwerte sind die Kommandosignale an die
Flugbahnregelung in Abschnitt 3.3.1.3. Sie umfassen die

1) Referenzhéhe H,
) Referenz-Vertikalgeschwindigkeit Href

N

3) Referenz-Vertikalbeschleunigung a, .

4) Referenz-Bahnwinkelanderung .
5) Referenzgeschwindigkeit V.

Die Kommandosignale 1)-3) unterscheiden sich fir den
jeweiligen Flugbereich (Einflug, Anflug und Abfangbogen).
Sie werden im Folgenden naher erlautert:

Bei einem typischen Landeanflug nahert sich das Flug-
zeug auf einer konstanten Flughéhe dem Gleitstrahl von
unten an. Die seitliche Landebahnausrichtung wird bereits
recht frih vor Erreichen des GLS-Leitstrahls hergestellt.
Das Glideslope-Signal ist nur bis zu einer Winkelabwei-
chung von* 0,5° verwertbar. Der Einflug muss also inner-
halb dieses dadurch festgelegten Bereichs stattfinden.
Sobald das Flugzeug sich in dem Einflugbereich befindet,
muss die Hohenregelung ausgeschaltet und der Nurfligler
durch den Landeregler langsam in einen Sinkflug tUberfihrt
werden. Um ein sanftes Einfliegen auf den Gleitpfad zu
ermdoglichen, wird fir die Referenz-Vertikalgeschwindigkeit

l'-'lref eine Konstante K;, Uber die Zeit integriert, wahrend
die Radarhdhe ungeregelt durchgefiihrt und die vertikale

Referenzbeschleunigung Href auf Null gesetzt wird:

(10)  Her=Hp

t
(1) He= [Kiat

t

(12) Href =0

Die vertikale Beschleunigung a,,, die fir die Bahnrege-
lung benétigt wird, wird durch die berechnete Hohenbe-
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schleunigung Href und die Erdbeschleunigung g bestimmt
(vgl. [2]):

(13) e =—(Heer +9) -

Sobald der Nurfligler eine Sinkgeschwindigkeit von
V,=3,9 m/s erreicht hat, was ungefahr der Sinkgeschwin-
digkeit des Nurfliiglers auf dem nominellen Gleitstrahl bei
einer Fluggeschwindigkeit von 75 m/s entspricht, befindet
sich das Flugzeug im Anflugsbereich. Wahrend des An-
flugs (H.s >HF) werden die Referenzhéhe H. und ihre
Differentiationen Uber den Bahnwinkel des Glideslopes
7eLs und die in Abschnitt 3.3.1.1 bestimmte Position be-
rechnet:

(14) Href = (XGLS - Xest) 'tan(}’GLS)
(15)  Hies =— Vi - tan(ygis)
(16) Href =0.

XaLs ist dabei der Abstand des Glideslope-Senders von der
Landebahnschwelle. Mit der Gl. (13) wird die Refrenz-
Vertikalbeschleunigung berechnet.

Ab der Schwerpunkthdéhe Hg, bei der noch 9 m zwischen
Hauptfahrwerk und Landebahn liegen, befindet sich das
Flugzeug im Abfangbereich. Die vorgegebene Flugbahn
im Abfangbereich (H,,<H) entspricht der Form einer Ex-
ponentialfunktion:

K1 e—szF _ K1

17 H o =—>
( ) ref K22 4K22

e 2K2F L Koxe +K, .

Xxg ist dabei die Position des Nurfliiglers gemessen vom
Punkt des Flare-Beginns. Die mathematische Definition
des Flares wurde aus [5] Ubernommen. Durch einfache
und zweifache Differentiation von H.s; nach der Zeit erhalt

man die vertikale Referenz-Vertikalgeschwindigkeit l'-'lref

und die Referenz-Vertikalbeschleunigung H,ef :

(18)  Hiy =VG(——

(19)  Flo =V2 (K, -6772% —K, - o722 ).

Die zeitliche Differentiation von xg entspricht dabei der
Fluggeschwindigkeit Giber Grund V. Die Differentiation VG
wird vernachlassigt. Die Referenz-Vertikalbeschleunigung
ergibt sich durch die GI. (13). Die Konstanten K;-K; wur-

den per Iteration mit Hilfe der Randbedingungen aus TAB
2 berechnet.
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Position Randbedingung
Xk=0 Hyer = He
H
X =0 —L —tanyg s
VG,ref
XF = XTD Hrero =0
XF = X1D Href,TD _ tan}’TD
Gref

TAB 2: Randbedingungen des Abfangbogens

Der Nurfligler soll hier 443 m hinter der Landebahn-
schwelle aufsetzen (d.h. x;p=300 m) bei einem Bahnnei-

gungswinkel von yp=-0,38°.

Bei Flare-Beginn wirde das Flugzeug auf eine Referenz-
Vertikalbeschleunigung erst verzégert mit einer Bahnwin-
keldnderung reagieren. Um die Bahnverfolgung des Flug-
zeugs im Flare zu verbessern, wird die Bahnwinkeldnde-
rung yg nach Ablauf der Zeit T_ berechnet und direkt zu

der AusgangsgroRe der Flugbahnregelung hinzugefiigt
(siehe Gl. (26)). Die Bahnwinkeléanderung yy. ist bereits

knapp vor Eintritt in den Flare einzuleiten, namlich in der
Héhe: H, = Hp +V,T, .

Im Bereich H,,>H, ist die Bahnwinkelanderung wegen

des konstanten Bahnwinkelbefehls j s gleich Null:

(20) 74 =0.

Im Bereich H.<H, weicht der Wert y von Null ab. Er
berechnet sich mit GI. (19):

_ Href(XF,ﬁ)

1) =

~KoXE 2K X ff
=V K e 2, -K;-e 2FA
G

Xe s ist die Position, die nach der Zeit T, erreicht sein wird:

Wenn die Referenzhéhe den Wert Null (Touchdown, TD)
erreicht, kann das Flugzeug aus Griinden von Bahnverfol-
gungsungenauigkeiten immer noch in der Luft sein. Es
werden flr weitere gute Vorgaben hinter diesem Sollauf-
setzpunkt (H..<Hr und xg>x1p) die Referenzhdhe H,s auf
Null gesetzt, die Referenz-Vertikalgeschwindigkeit

H,.; konstant gehalten und die Referenz-Vertikalbeschleu-

nigung Href nach 50 m anhand einer linearen Funktion auf
den Wert Null gesetzt:

(22) Href =0

(23)

(24)  He :maX{Q [1 - mJHreﬁTD} :

H ref = H ref, TD

50m
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Die Referenz-Vertikalbeschleunigung ergibt sich durch die
Gl. (13).

Die Fluggeschwindigkeit wird wahrend des GLS-Anflugs
konstant auf Vrasef = 75 m/s gehalten. Fiir eine mégliche
Landung auch bei Beeinflussung der Aerodynamik durch
den Bodeneffekt wird ab einer windabhangigen Héhe der
Schubhebel auf Null zurtickgestellt. Dies bewirkt gleichzei-
tig eine Verringerung der Fluggeschwindigkeit um unge-
fahr 2-3 m/s. Ohne Windeinfluss wird ab 30 m Hohe der
Schubhebel zurlickgestellt.

3.3.1.3.

Die Flugbahn wird durch eine proportionale Rickflihrung
der vertikalen Beschleunigung und Geschwindigkeit sowie
einer Proportional-Integral-Ruckfihrung der Hoéhe gere-
gelt. Dies entspricht der Struktur der Hohenregelung aus
Abschnitt 3.2., mit Ausnahme des integralen Anteils. Das

vertikale Beschleunigungssignal I:IC ergibt sich durch:

Flugbahnregelung

’:Ic :Kaz(azK,ref _az)+KH(Href +Vz)+

(25) .
+Kis(Hoeg ~Ha)+ K [(Hoot =H,a) dt

Die Struktur des Flugbahnreglers in der Langsbewegung
ist fir den Anflug und den Abfangbogen identisch. Fir die
Konstanten erfolgt fiir beide Flugphasen eine unabhangige
Auslegung.

Mit den Reglerausgangsvariablen lasst sich die komman-
dierte Bahnwinkelanderung mit der berechneten Bahnwin-
kelanderung 74, und mit der Grundgeschwindigkeit

bestimmen (vgl. Gl. (3)):
H

Ve :V_(:’H./ffc ’

(26)

Die Umrechnung von der kommandierten Bahnwinkelédn-
derung in das Kommandosignal fir den Basisregler O,
wurde in Abschnitt 3.2 bereits erlautert.

3.3.2. Landeregelung der Seitenbewegung

Die seitliche Landeregelung hat die Aufgabe, das Flug-
zeug mit Hilfe des Localizer-Signals auf die Landebahn zu
fihren und eine seitliche Ablage zu vermeiden. Unter
Windeinfluss bedeutet das, dass der Nurfligler mit einem
Vorhaltewinkel ¥=- g, fliegen muss, um einen Schiebe-

winkel und eine Ablage vom Gleitpfad zu unterdriicken.
Kurz vor dem Aufsetzen muss er wieder zur Landebahn
ausgerichtet werden. Dieses Decrab-Mandver muss mdg-
lichst schnell und unmittelbar vor dem Aufsetzen durchge-
fuhrt werden, damit die seitliche Drift minimal ist. Die An-
fangshéhe des Mandvers ist bei 4 m des Hauptfahrwerks
Uber Grund (vgl. [2]).

Die seitliche Landung gliedert sich in 3 Hauptschritte (vgl.
BILD 5):

1) Berechnung der seitlichen Position des Nurflliglers

2) Seitliche Flugbahnregelung

3) Berechnung des Stellkommandos p,, an den Basis-
regler
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D Positions-
XeLS?C ’ bestimmung
Yest
Xref Y Z,C
— || Flugbahn- || ¥: |Kommando
regelung an Basisregler
B B T
BILD 5: Struktur des Landereglers der Seitenbewe-
gung
3.3.2.1. Positionsberechnung

Die Abweichung vom Localizer D, oc wird an Bord ermittelt.
Die laterale Position des Flugzeugs y.s; ergibt sich mit dem
Abstand der Localizer-Senderposition zur Flugbahn-
schwelle x, oc, der berechneten longitudinalen Position des
Flugzeugs x5 und der Winkelabweichung vom Localizer:

(27)  Yest == (XLoc — Xest) - tan(Dioc ) -

Der Localizer-Sender wird hier mit einem Abstand von
3000 m von der Landebahnschwelle festgelegt.

3.3.2.2.  Seitliche Flugbahnregelung

Als Regelgrofien werden im Anflugsbereich (H,,>Hgeq »

Anfangshéhe des Decrab-Mandvers) der Bahnazimut y
und die seitliche Position y.st verwendet und durch propor-
tionale Ruckfihrungen geregelt:

Ky(yref B yest)

(28) Vo

Yo =Kem(Zret —2) +

Gleichzeitig entspricht die zeitliche Anderung des Gierwin-
kels der Bahnazimutanderung:

(29) Yo=1c

Im Bereich des Decrab-Mandvers (H,, <H., ) wird die
Gierwinkeldnderung als AusgangsgrofRe verwendet. Es
werden die laterale Position y.s und der Gierwinkel W
proportional zurtickgefihrt:

Ky,decr (yref _yest)

(30) Ve

l’ilc =Kchideor (Zret —¥) +

Die Referenzwerte y,s und g sind die Landebahnposition
und —orientierung (y=0). Die kommandierte Bahnazi-
mutanderung ist dabei:

(31)  7=0.

3.3.2.3. Berechnung des Basiskommandos

Das Kommandosignal p,, an den Basisregler wurde in [2]

in Abhéngigkeit vom Bahnanstellwinkel ok zu

(32) pm:¢c_ViSin¢c T O +(/i/c _lpc)aK
G
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bestimmt. Dabei wird der kommandierte Rollwinkel @, mit
der Grundgeschwindigkeit Vg, der Erdbeschleunigung g
und den zeitlichen Ableitungen des Bahnazimuts 7. und

des Bahnneigungswinkels y. berechnet:

(33) @, :arctan(M]
VG}/(; +9

Seine Differentiation ‘7% ergibt sich durch eine Filterung

von @, mit einer PT4-Verzégerung mit der Rollzeitkonstan-
ten To.

Der Bahnanstellwinkel setzt sich aus dem Trimmanstell-
winkel arrm, dem Windanstellwinkel ay und dem Anstell-
winkel a zusammen:

(34) ok =ammtay ta.

4. OPTIMIERUNG

Fir die Regleroptimierung wird zugunsten der Berech-
nungszeit ein vereinfachtes Modell des Nurfliglers in
MATLAB/SIMULINK verwendet, mit dem die Parameter
samtlicher Regler anhand eines MATLAB-Programms im
Zeitbereich optimiert werden. Das Programm 16st zur Mi-
nimierung der Regelabweichung des jeweiligen Reglers
das nichtlineare Least-Square Problem Uber die MATLAB-
Funktion ,Isqnonlin®.

(35)  min(F)= (7 R &

mit der Eingabefunktion F:
fi

(36) F = f2

m

Der verwendete Algorithmus ist eine ,Subspace trust regi-
on“-Methode und basiert auf der Newton-Methode (vgl.

[7D.

Die benutzerdefinierte Funktion F kann alle Faktoren ent-
halten, die optimiert werden missen, um die Anforderun-
gen an die Regelung zu erflllen (z.B. Abweichung vom
Eingabewert, Stellaktivitdt, usw.). Die Optimierungspara-
meter dndern sich je nach der Art und den Anforderungen
an die Regelung.

Es wurden die Reglerkonstanten fiir verschiedene Flugzu-
stdnde (z.B. Reiseflug, Steigflug, Landung) und Bela-
dungsfalle bestimmt.

4.1. Vortriebsregler

Der Ausgangszustand fir die Optimierung war der Hori-
zontalflug. Nach einer Zeit von 3 s wurde ein Geschwin-
digkeitssprung um 10 m/s kommandiert.

Bei dem Vortriebsregler wurden zur Bestimmung der Reg-
lerparameter Kyzero, Kvpolss Kaxzeror Kaxpols di€ Geschwin-
digkeitsabweichung und die Stellaktivitat des Schubhebels
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im Zeitraum f, =20 s bis f, =50 s (bzw. ;> =0s; t,» =50 s)
minimiert:
(Vo (to:te) = V(tyits)) o

(37)
(5throme (foz3ten )) &)

F(x)=

Die Wichtungen ¢y und ¢, wurden wahrend der Optimie-
rung zu 100 und 80 bestimmt.

4.2. Hohenregler

Der Ausgangszustand war der Horizontalflug. Nach 3 s
wurde ein Hohensprung von 10 m kommandiert.

Far die Optimierung der Hohenreglerparameter K, , K

KGZ

gutes Ergebnis der Sprungantwort auf eine Héhenvorgabe
wurde durch das Funktional

(38)  F(x)=[H(to:te) — Hity;to)]

H )
wurden verschiedene Gltekriterien verwendet. Ein

erzielt. Der Zeitbereich wurde zu (f, =20 s bis f, =50 s)
bestimmt. Die Stellaktivitdt des Héhenruders wurde durch
die erst ab 17 s nach der Sprungeingabe einsetzende
Minimierung der Regelabweichung gering gehalten.

4.3. Landeregler der Lingsbewegung
Ausgangszustand war ein ausgetrimmter Sinkflug mit -2°
Bahnneigungswinkel in 500 m Héhe. Es wurde ein Bahn-
winkelsprung auf -3° vorgegeben.

Die Reglerparameter Ky , K, ,K,, und Ky der longitudi-

nalen Anflugsregelung wurden Uber die Minimierung der
Winkelabweichung vom kommandierten Bahnneigungs-
winkel bestimmt:

(39)  F(x)=[ro(toite) — r(toits)].-

Der Zeitbereich wurde mit (f = 40 s bis {, = 50 s) festge-
legt.

Der Ausgangszustand fur die Optimierung der Reglerpa-
rameter des Abfangbogens Ky ,K, ,K,, und Ky wurde

bei einer Hohe von 40 m, einer Fluggeschwindigkeit von
75 m/s und einem Bahnwinkel von -3° festgelegt. Es wur-
den zugleich die Bahnwinkelabweichung vom komman-
dierten Bahnneigungswinkel und die Hohenabweichung
von der Referenzhéhe minimiert:

7c(t0;te)_7(t0;te)j| )

“o He(tosts) = Hto; te)

F(x)=

Der Zeitraum des Aufsetzens, zu dem der Bahnwinkel und
die Hohe minimal von der Referenzwerten abweichen

sollten, betrug: t, =11's; {, =12 s.

4.4. Landeregler der Seitenbewegung

Die Optimierung wurde in verschiedenen Hohen bei einer
Geschwindigkeit von 75 m/s bei konstantem Seitenwind
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durchgefiihrt. Die Reglerparameter K¢y und K, der latera-
len Anflugregelung wurden fiir eine minimale seitliche
Ablage berechnet:

@) Fx)=lye(tots) - yltoits)].

Der Zeitraum, zu dem die seitliche Abweichung von der
Landebahn minimal sein sollte, betrug: ¢, =30s bis

t, =60s.

Die Optimierungssimulation fir die Decrab-Regelung wird
in 300 m Hohe bei konstantem Seitenwind gestartet, damit
sich der Nurflligler in einer Windsituation stabilisiert. Flr
die Reglerparameter der Decrab-Mandverregelung Kcpi gecr
und K| qecr Wird die Differenz zwischen der Landebahnaus-
richtung ¥, und dem Gierwinkel ¥ des Nurflliglers mini-
miert:

42)  F(x) = [W(toite) - Wltoit,)]

Hierbei wird ¥, = 0 angenommen. Die t; wurde zu dem

Zeitpunkt festgelegt, wenn der Nurflugler in den Decrab-
Bereich einfliegt (t{, =75s). Der Endzeitpunkt liegt bei

(t, =765s), kurz nachdem das Flugzeug aufgesetzt hat.

5. SIMULATIONSERGEBNISSE

Die erstellten und optimierten Regler wurden in das nicht-
lineare Simulationsmodell in MATLAB/SIMULINK integriert
und in einer Offline-Simulation auf ihre Funktionsweise
Uberpruft.

5.1. Vortriebsregler

Als ausgetrimmter Flugzustand wurde fir die Offline-
Simulation ein Horizontalflug in der Hohe von 1000 m und
bei einer Fluggeschwindigkeit von 150 m/s gewahlt. Nach
10 s wurde eine Geschwindigkeitsanderung auf 160 m/s
vorgegeben. BILD 6 zeigt die Reaktion der Geschwindig-
keit auf die Sprungeingabe.

162

2

3

2

Geschwindigkeit [nVs]
o

o
N

2

BILD 6: Sprungantwort auf eine Geschwindigkeitsvor-

gabe

Innerhalb von 20s nach Sprungeingabe erreicht der
Nurfligler die kommandierte Geschwindigkeit und halt sie
mit kleiner stationdrer Abweichung. Die Ho6he des
Nurfliglers steigt nach Einschwingen der Geschwindigkeit
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linear an.

5.2. Hohenregler

Fir die Hohenregelung wird fir den Trimmzustand ein
Horizontalflug in einer Hohe von 500 m bei einer Flugge-
schwindigkeit von 75 m/s gewahlt. Nach 10 s wurde ein
Héhensprung auf 510 m kommandiert. Da bei der Héhen-
regelung gleichzeitig die Fluggeschwindigkeit konstant
gehalten wird, zeigt BILD 7 die Hohenreaktion und BILD 8
die Fluggeschwindigkeit wahrend des Hohenkommandos.
Die H6he hat innerhalb von ca. 25 s nach Sprungeingabe
die kommandierte Hohe erreicht und halt sie mit einer
kleinen stationaren Abweichung. Die Geschwindigkeit
verringert sich anfangs mit zunehmender Héhe, wird aber
nach 50 s wieder auf die Trimmgeschwindigkeit zurtickge-
regelt.

512
510
508
E 506
£ o
502
500
4980 20 40 60 80
Zeit [9]
BILD 7: Hoéhenantwort auf eine Héhenvorgabe

Geschwindigkeit [mVs]

Zeit [g]
BILD 8: Geschwindigkeitsantwort auf eine Héhenvor-
gabe
5.3. Landeregler

5.3.1. Landeregler der Langsbewegung

Der longitudinale Landeanflug wird in der Simulation vor

dem Einflug in den GLS-Strahl ohne laterale Abweichung
von der Fihrungsbahn und in einer Hohe von 500 m bei

einer Fluggeschwindigkeit von 75 m/s gestartet. Bei der

Abbildung der Hohe in BILD 9 gilt es zu beachten, dass es
sich um die Hohe des Schwerpunkts tber Grund handelt.
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Hohe [mi]

Zeit [g]
Schwerpunkthdhe bei einer autonomen Lan-
dung in der Langsbewegung

Zeit [s]

BILD 10:  Schwerpunkthéhe beim Aufsetzen

Nach 40 s befindet sich das Flugzeug in dem verwertba-
ren Winkelbereichs des Glideslopes und beginnt seinen
Sinkflug (vgl. BILD 9). Nach ungefahr 80 s ist der Glide-
slope erreicht und das Flugzeug stabilisiert sich auf den
vorgegebenen Bahnwinkel. Nach 182 s beginnt der Ab-
fangbogen (vgl. BILD 10). Bei ca. 186 s setzt das hintere
Fahrwerk auf.

In BILD 11 ist die Bahnverfolgung wahrend des Abfangbo-
gens bis hin zum Aufsetzen des hinteren Fahrwerks ge-
zeigt. Der Nurfllgler verfolgt die Referenzbahn gut.

Zeit [s]
Bahnverfolgung im Aufsetzbereich

BILD 11:
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Der erste Bodenkontakt des hinteren Fahrwerks erfolgt
0,65 m vor dem gewiinschten Aufsetzpunkt.

5.3.2. Automatische Landung

Als Ausgangsposition wurde fir diese Simulation eine
seitliche Abweichung zur Landebahnausrichtung von 20 m
ausgewahlt. Der Nurflligler befindet sich im Horizontalflug
in einer H6he von 500 m bei einer Fluggeschwindigkeit
von 75 m/s und noch aul3erhalb des wirksamen Glideslo-
pe-Bereichs. BILD 12 zeigt den Zeitverlauf der Hohe des
Nurfliglers wahrend einer lateral und longitudinal geregel-
ten Landung.

500

8

Hohe [m]
g

BILD 12: Schwerpunkthéhe bei einer autonomen Lan-

dung

Zuerst bewirkt die laterale Regelung ein Einschwenken
des Flugzeuges auf den Localizer (vgl. BILD 13). Nach ca.
50 s ist das Flugzeug stabilisiert. Da kein Wind herrscht,
wird der Gierwinkel nach Erreichen der Localizer-Bahn
wieder zu Null zurlckgeregelt. Nach 45s erreicht der
Nurfligler den verwertbaren Glideslope-Bereich und be-
ginnt den Sinkflug. Nach 120 s ist der Gleitwinkel von -3°
erreicht und wird gehalten. Bei ca. 215 s setzen die Heck-
fahrwerke auf, bei ca. 218 s das Bugfahrwerk.

10

[¢)]

Seitliche Ablage [m]

BILD 13:

Seitliche Ablage von der Landebahn

Die seitliche Landung erfolgt ohne Ablage auf der Lande-
bahnmittellinie. Der erste Bodenkontakt des hinteren
Fahrwerks erfolgt wie in Abschnitt 5.3.2. 0,65 m vor dem
gewilnschten Aufsetzpunkt.
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6. ZUSAMMENFASSUNG

In dieser Arbeit wurden ausgehend von dem bereits imple-
mentierten Basisregler des Nurfliglers weiterfihrende
Regelschleifen flir eine separate Geschwindigkeits- und
Hoéhenregelung entwickelt. Darliber hinaus wurde ein
automatischer Landeregler modelliert, der die Winkelab-
weichungen vom ILS-Signal in longitudinaler und lateraler
Richtung durch Flugbahnregelung minimiert und das Flug-
zeug zum Aufsetzpunkt fihrt. Zusétzlich wurde eine Vor-
richtung fir einen behutsamen Einflug in das ILS-Signal
eingeflgt.

Samtliche Reglerparameter wurden anhand von Sprung-
antworten mit Hilfe eines MATLAB-Programms fir ver-
schiedene Flugzustdnde und Beladungsfélle im Zeitbe-
reich optimiert. Die Regler konnten in einer Offline-
Simulation in ihrer Funktionsweise verifiziert werden. Der
Landeregler zeigte eine gute Verfolgung des Landekurses
bei ungestorter Atmosphéare (Landegenauigkeit: longitudi-
nal auf 0,65 m, lateral auf 0 m genau).

6.1. Ausblick

Weiterfiihrende Themen fir nachfolgende Arbeiten sind
z.B. die Entwicklung einer kombinierten H&henruder-
Schubregelung, sowie die weitere Anpassung des Lande-
reglers an Wind und turbulente Atmosphére (robuste Re-
gelung). Eine genauere Simulation kann zudem noch
durch Integration einiger Teilmodule in das Modell erzielt
werden. So fehlt z.B. eine Modellierung der Sensoren (z.B.
Druckmesser, GPS), ein Bodeneffektmodell und eine
realistische Simulation der Aktuatoren, die bislang nur mit
einer einfachen Verzdégerung angendhert sind. Nachfol-
gende Untersuchungen koénnen zudem in dem Bereich
kritischer Flugzustédnde (z.B. Triebwerksausfall, Stall) in
einer Echtzeitsimulation durchgeflihrt werden.

LITERATUR

[11 BROCKHAUS, R.: Flugregelung. Springer-Verlag
Berlin Heidelberg, 1994

[2] GOCKEL, W.: Design of an Autoland System for UAV
Application Using ATTAS as Demonstrator. Institut fir
Flugsystemtechnik, DLR Braunschweig, DLR-IB 111-
2000/13, 2000

[31 HEPPERLE, M.: Environmental Friendly Transport
Aircraft. Institut fir Aerodynamik und Strémungstech-
nik, DLR Braunschweig, STAB Symposium 2002,
Minchen, 2003

[4] INIGUEZ DE HEREDIA, A.; FRIEHMELT, H.: GN&C
Concepts for a Blended Wing Body. AIAA Guidance,
Navigation and Control Conference and Exhibit, AIAA
2005-6351, 2005

[5] LAMBREGTS, A. A.: Avoiding the Pitfalls in Automatic
Landing Control System Design. AIAA paper 82-1599,
1982

[6] MARTINEZ-VAL, R.; MARTINEZ CABEZA, J. A
PEREZ, E.: Flying Wings and Emerging Technolo-
gies: An Efficient Match. Departamento de Vehiculos
Aerospaciales, ETSI Aeronauticos, Universidad Poli-
técnica de Madrid, 24th International Congress of the
Aeronautical Sciences, 2004

[71 N.N.: Matlab - The Language of Technical Computing,
The Mathworks. Version 6, 2003

441



Entwicklung eines automatischen Landereglers fiir ein unkonventionelles ...
D. Haas, A.Iniguez de Heredia

Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2006
DGLR-2006-225

[8] SCHMAND, C.: Design eines Seitenbewegungsreg-
lers fiir ein nichtlineares, schwanzloses Flugzeugmo-
dell und Integration in eine Echtzeitsimulation. Institut
fur Flugsystemtechnik, DLR Braunschweig, 2005

442



	––––––––––––––––––
	Hauptmenü
	zurück zum Inhalt
	––––––––––––––––––
	<  zurückblättern
	>  weiterblättern
	––––––––––––––––––
	Suchen
	Drucken
	Aktuelle Seite drucken
	––––––––––––––––––
	Thumbnails ein
	Werkzeuge aus/ein
	Menüleiste aus/ein
	––––––––––––––––––
	© 2006 DGLR
	www.dglr.de
	––––––––––––––––––

	DGLRJT: Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2006
	Vortragsnummer: DGLR-2006-225
	Vortragstitel: Entwicklung eines automatischen Landereglers für ein unkonventionelles ...
	Autoren: D. Haas, A.Iniguez de Heredia


