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MODELLIERUNG UND STABILISIERUNG EINES KOAXIAL-
HUBSCHRAUBER-UAVS

S. Lochelt, W. Alles
Lehrstuhl far Flugdynamik der RWTH Aachen,
WillnerstraBe 7, 52062 Aachen, Deutschland

Zusammenfassung

Flugdynamische Simulationen sind wichtige Hilfsmittel wahrend der Entwicklung von Fluggeraten und zuge-
hériger Regelungssysteme. Der Lehrstuhl fir Flugdynamik der RWTH Aachen ist Kooperationspartner in
dem Projekt SHARC der EADS Deutschland GmbH, Abteilung Innovation Works (IW), mit den Arbeitsantei-
len Modellierung, Simulation, Flugregelung und Flugfihrung. SHARC ist ein unbemannter Koaxial-
Hubschrauber mit einer maximalen Abflugmasse von 200 kg und einem Rotordurchmesser von 3,2 Metern.
Das Fluggerat soll als fliegender Testtrager fiir fortschrittiche Sensoren von EADS-IW dienen. Wie jeder
Hubschrauber ist auch SHARC instabil und benétigt somit eine Basisstabilisierung, auf der aufbauend die
iibergeordneten Reglerfunktionen implementiert werden kénnen. Der nachfolgende Beitrag gibt einen Uber-
blick Uber die entwickelte 6-Freiheitsgrad Simulation, ihre Erweiterungen und die auf ihr aufbauend ausgeleg-
ten Strukturen zur Flugregelung und Flugfiihrung.

Grundlage fur die vom Lehrstuhl fir Flugdynamik durchgefiihrten Arbeiten bildet eine klassische, nichtlineare
6-Freiheitsgrad Simulation zur Berechnung der Starrkérperdynamik erweitert um die Berechnung der Schlag-
dynamik jedes einzelnen Blattes. Die Rotoraerodynamik wird Uber die Blattelemententheorie berechnet, wo-
bei die Abwindgeschwindigkeiten nicht nur, wie sonst im Zusammenhang mit der Blattelemententheorie Ub-
lich, aus der Strahltheorie ermittelt werden, sondern auch aus empirischen Untersuchungen vorliegen. Die
Simulation kann durch ihren modularen Aufbau nach Bedarf um weitere Modelle ergénzt bzw. erweitert wer-
den wie z.B. mit einem Modell fir den Antriebstrang und das Landegestell. Die Implementierung erfolgt dabei
ausschlieBlich in der MATLAB/Simulink-Umgebung, um Uber eine einheitliche Arbeitsumgebung zu verfligen.
Fir genauere Betrachtungen der Rotoraerodynamik steht ein Wirbelverfahren nach der ,Free Wake Time
Marching” Methode zur Verfigung.

des Profils NACA 0012 mit 4 Grad Verwindung von Blatt-
wurzel zu -spitze in gegenlaufiger Koaxial-Anordnung mit
einem Blattradius von R =1,6 Metern und einer Blatttiefe |

1. EINLEITUNG

Fir zukinftige Sensoren mit Anwendung in der Flugfih-
rung benétigt EADS-IW einen fliegenden Testtrager, der
die Untersuchung des Betriebsverhaltens dieser Senso-
ren unter realen, operationellen Bedingungen erlaubt [1].
Die Wahl fiel hierbei auf einen Koaxial-Hubschrauber, da
dieser die Vorteile des Hubschrauber bezuglich variabler
Fluggeschwindigkeit, Entkopplung von Fluglage und

Flugweg fir den niedrigen Geschwindigkeitsbereich mit
der geringeren Kopplung zwischen den einzelnen Bewe-
gungsformen durch die koaxiale Konfiguration kombiniert.

BILD 1. Koaxial-Hubschrauber-UAV SHARC [EADS]

Das Fluggerat mit dem Namen SHARC verfligt bei einer
maximalen Abflugmasse von 200 kg Uber eine Nutzlast
von ca. 60 kg. Die maximale Geschwindigkeit liegt bei
Uber 100 km/h. Es besitzt 2 Rotoren mit jeweils 3 Blattern

von 0,1 Metern. Die Rotor-Drehzahl betragt 844 Umdre-
hungen pro Minute. Als Sensoren zur Flugfihrung stehen
eine INS/GPS-Plattform zur Verfligung, sowie eine baro-
metrischer und Laser-Héhenmesser. Die Ansteuerung
erfolgt Uber elektrische Servoaktuatoren, sodass das
gesamte Fluggerat ohne Hydraulik auskommt. Als Antrieb
steht ein 2-Zylinder, 2-Takt Motor mit einer maximalen
Leistung von 37 kW zur Verfigung.

Der Lehrstuhl fir Flugdynamik Gbernimmt in diesem Pro-
jekt die flugmechanische Modellierung, die Flugfihrungs-
und Reglerauslegung sowie die Flugmechanische Simula-
tion und Evaluierung des Systems. Hierzu ist eine umfas-
sende Simulationsumgebung unter MATLAB/Simulink
aufgebaut worden, die durch ihren modularen Aufbau eine
leichte Erweiterung erlaubt.

Da der Koaxial-Hubschrauber wie jeder Hubschrauber
inharent instabil ist, ist eine Flugregelung/-fiihrung not-
wendig, die sowohl fur die Basis-Stabilisierung als auch
fur die Erflllung der Missionsanforderungen zustandig ist.
Die bisherigen Arbeiten haben sich hierbei insbesondere
auf die Modellierung und Reglerauslegung sowie die Flug-
Betriebsarten fur den schwebenahen Flug konzentriert,
wobei die Erweiterung des Flugbereichs momentan den
Schwerpunkt in den laufenden Arbeiten darstellt.
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2. MODELLIERUNG

Die gesamte Modellierung erfolgt in MATLAB/Simulink [2]
um ein einheitliches Modell mit modularem Aufbau zu
haben, auf dem sich eine Vielzahl von Hilfsroutinen die-
ses Programmpaketes anwenden lasst. Neben dem
Flugmechanischen Modell existieren momentan ein Mo-
dell des Antriebsstrangs sowie ein Modell fur das Lande-
gestell im Bodenkontakt .

2.1. Flugmechanische Modellierung

Grundlage der flugmechanischen Modellierung ist eine
klassische nichtlineare 6-Freiheitsgrad Simulation, bei der
die Bewegungsgleichungen durch Integration der Be-
schleunigungen aus Kréaften und Momenten geldst wer-
den [3]. FiUr die einzelnen kérperfesten translatorischen
(Gl. (1) bis (3)) und rotatorischen (Gl. (4) bis (6)) Bewe-
gungen gelten dabei nach Impuls- bzw. Drallsatz im kér-
perfesten System, siehe auch [3]:

(1) uzi(X—Gsin®)—w~q+v~r
m
(2) vzi(Y+Gcos®sin<I>)—u-r+w-p

m

(3) o= (Z+Gcos®cos®)—v- p+u-gq
m

L+1 7+, —1)gr+1,_pg

4) ¢
p I
M+ —-I)rp—-1_(p*>—r?)
6) = : 1 x
1,
N+I_p+,~1)pg—1I_r
®) = w2 P (1 Drqg—1,.rq

Bei den Gleichungen fiir die Drehfreiheitsgrade (4) bis (6)
sind hierbei die tbrigen Deviationsmomente (lyy, lyz) durch
die Symmetrie des Hubschraubers bereits zu Null gesetzt
worden. Die Kréafte (X, Y, Z) und Momente (L, M, N) in den
Bewegungsgleichungen sind die Summe aller entspre-
chenden Einflisse durch Rotor und Rumpfaerodynamik.
Die Rumpfaerodynamik ist vereinfacht Gber Widerstands-
flachen inklusive Hebelarme bezlglich des Schwerpunkis
fir die Momentenberechnung angenahert, was fir den
betrachteten Flugbereich eine giiltige Vereinfachung ist.

Der Rotor wird als Kraft- und Momentenerzeugendes
System betrachtet, das zusétzliche Freiheitsgrade durch
die Schlagbewegung der Bléatter einbringt, die jedoch
bezogen auf die Dynamik des Rumpfes deutlich schneller
ablaufen. Die Aerodynamik des Rotors wird Uber die Blat-
telemententheorie ermittelt, wobei zur Ermittlung der Ab-
windgeschwindigkeiten zusétzlich zur Strahltheorie auf
experimentelle Ergebnisse von Koaxialrotoren zuriickge-
griffen werden konnte. Der Schlagfreiheitsgrad fur jedes
als starr angenommne Blatt wird durch das Momen-
tengleichgewicht in Gleichung (7) um das jeweilige
Schlaggelenk mittels der Momenten-Komponenten aus
Zentrifugalbeschleunigung Mz, Tragheit My, Gewicht Mg
und Aerodynamik Ma des Blattes, Gl. (8) bis (11), berech-
net, siehe auch [4]. Fur kleine Schlag- (B) und Lagewinkel
© und @ gilt hier vereinfacht fir den Schwebeflug darge-
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stellt:
7 2M=0=M,+M,+M;+M,

mit

R
8 M,=-8Q° I(r—a)rdm
9 M,=-Ip

R
(10)M;=-g J(r—a)dm
. a

(M, = I(r—a)dS

(12) dS = §V,2Ca'(z9— o)ldr

Die Krafte und Momente durch den Schub des Rotors
werden anschlieBend anhand der jeweiligen Blattposition
yeat und des Schlagwinkels [ vom Rotor-
Koordinatensystem in das hubschrauberfeste Koordina-
tensystem transformiert. Das Aufstellen der Bewegungs-
gleichungen erfolgt in diesem, da es den Vorteil eines
konstanten Tragheitstensors hat. Die Schlagbewegung
hat wesentlichen Anteil an der Dynamik des Rotors und
ist somit fur eine flugmechanische Betrachtung des Hub-
schraubers unerlasslich, da sie sich z.B. in der Zeitkon-
stante des Rotors zeigt, mit der Steuereingaben wirksam
werden. Die Schwenkbewegung wird vernachlassigt,
genau wie alle hdherharmonischen Bewegungsformen
der Rotorblatter, da sie sich Uber den Rotorumlauf her-
ausmitteln und ihr flugmechanischer Einfluss im betrach-
teten Flugbereich gering ist. Die Aerodynamik des Blatt-
Profils, die sich u.A. in dem Wert fir den lokalen Auf-
triebsbeiwert C;’ ausdriickt, kann Uber Kennfelder beriick-
sichtigt werden.

Das Eigenverhalten von Aktuatoren und Sensoren wird
Uber vereinfachte Ubertragungsfunktionen mit Tiefpass-
verhalten wiedergegeben, fir welche die benétigten Pa-
rameter zum Teil auf den Prifstdnden des Lehrstuhls
ermittelt worden sind. Totzeitglieder werden zur Abbildung
der Verzégerung bei der Signalverarbeitung durch den
Bordrechner benutzt.

2.2. Modell des Antriebstrangs

Fir den Motor wurde ein dynamisches Modell anhand
Beispielen aus dem Kfz-Bereich ([5], [6]) erstellt, welches
das Drehzahlverhalten unter Gasstellung und Lastmo-
ment berechnet sowie die Elastizitdten im Antriebsstrang,
bestehend aus Motorwelle, Getriebe, Kupplung und Ro-
torwellen, berlicksichtigt. Fir den Drehfreiheitsgrad des
Motors kann unter Berlcksichtigung der Ubersetzungs-
verhaltnisse das Momentengleichgewicht aufgestellt wer-
den:

+T

Tragheit

+T,

Reibung

(13) T,

Motor

+ TLasl = 0

In dem Moment zu den Trégheiten sind sowohl Einfluss
von rotierenden als auch von translatorisch beschleunig-
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ten Massen bertiicksichtigt. Die Elastizitat der Wellen wird
Uber Feder-Masse-Dampfer Glieder fiir jedes Wellenele-
ment beriicksichtigt, wodurch die Verzdgerung zwischen
Krafteinleitung aus dem Rotor bis Wirkung am Motor
modelliert wird. Fir das Motor-Moment aufgrund der
Verbrennung wird eine Druckverteilung, die auf den Kol-
ben wirkt, in Abhangigkeit von der Kurbelwellenstellung
angenommen. Die Gasstellung wird als skalierend flr
diese Druckverteilung betrachtet.

Das Modell der Fliehkraftkupplung beinhaltet den Uber-
gang von Gleitreibung mit Schlupf zu Haftreibung ohne
Schlupf und umgekehrt wahrend des Betatigungsvor-
gangs. Zum Einhalten der Rotor-Drehzahl wurde ein Reg-
ler ausgelegt, der Uber eine Aufschaltung aus der Kollek-
tivinderung verfligt, um die Auswirkung von Lastanderun-
gen auf die Drehzahl aufgrund von Steuereingaben un-
mittelbar zu kompensieren.

2.3. Landegestelimodell

Das Bodenkontaktmodell basiert auf einer Zustandsraum-
darstellung der Landebeine, die als Mehrkdrpersystem
hintereinadergeschalter Masse-Feder-Dampfer-Systeme
aufgefasst werden. Das Modell wird fir Untersuchungen
des Start- und Landevorgangs benétigt, bei denen der
Hubschrauber durch den Bodenkontakt in seinen Frei-
heitsgraden beschrankt ist und dies flr die Konfiguration
der Regler beriicksichtigt werden muss, um z.B. ein Voll-
laufen der Integratoren im Regler zu vermeiden. In der
Zustandsraumdarstellung werden die Federsteifigkeiten
und Dampfungseigenschaften des Landegestells berlick-
sichtigt. Flr den Kontaktpunkt jedes Landebeins wird
auBerdem anhand von Normalkraftkomponente, Tangen-
tialkraftkomponente, Reibungskoeffizient zum Boden
sowie der Relativgeschwindigkeit zwischen Landegestell
und Boden unterschieden, ob Gleit- oder Haftreibung
vorliegt.

3. LINEARISIERUNG

Fir die analytische Reglerauslegung ist die Kenntnis der
Flugmechanischen Derivative notwendig, die sich aus der
Linearisierung der oben beschriebenen, nichtlinearen
Simulation ermitteln lassen. Hierzu wurden 2 Ansétze
verfolgt, bei denen zum einen die Linearisierung anhand
partieller Ableitungen der Bewegungsgleichungen und
zum anderen automatisch aus MATLAB durchgefihrt
wurde. In beiden Fallen ist das Ergebnis eine Zustands-
raumdarstellung als Linearisierung um den betrachteten
Betriebspunkt (getrimmter Schwebeflug). Der Hubschrau-
ber kann Uber seinen Zustandsvektor x bestehend aus 25
Elementen betrachtet werden, flir den 4 SteuergréBen
des Eingangsvektors u zur Verfligung stehen, siehe auch
Gl. (14), (15).

(14) x = Ax+ Bu
(15) y=Cx+ Du

mit
x=livwpgro@¥xyHQB B BB
”:[190 l}s l}c é‘T]T
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In der Systemmatrix A stehen die entsprechenden dyna-
mischen Derivative, in der Eingangsmatrix B die Steuer-
derivative, die Ausgangsmatrix C ist eine entsprechend
dimensionierte Einheitsmatrix wahrend die Durchgangs-
matrix D als nicht sprungféhiges System die Nullmatrix ist.
Fir die Flugreglerauslegung sind nur die ersten 12 Ele-
mente des Zustandsvektors x von Bedeutung, da die
restlichen Zustédnde die Rotordynamik wiedergeben. Hier-
bei wird angenommen, dass die Drehzahl des Rotors Uber
einen Regler anné&hrend konstant gehalten werden kann,
und die héherfrequente Schlagbewegung der Blatter far
die Regelung der Starrkérperdynamik ohne Bedeutung ist.
Die Ergebnisse der beiden Verfahren wurden miteinander
verglichen und lagen mit Abweichungen von unter 5 % so
dicht beieinander, so dass im weiteren Verlauf bevorzugt
die numerische Linearisierung benutzt wurde, da sie be-
deutend einfacher anzuwenden war.

3.1. Analytische Linearisierung

Far die analytische Linearisierung wurde eine symboli-
sche Differenzierung aus den Bewegungsgleichungen
Uber partielle Ableitungen vorgenommen. Hierzu wurde
ein Programm zur symbolischen Ableitung benutzt und
die allgemeinen Bewegungsgleichungen fir den Schwe-
beflug vereinfacht. Die Linearisierungen wurden fir ein
Modell mit als auch ohne Schlagbewegung durchgefihrt,
wobei sich z.B. der Einfluss der Schlagbewegung beim
Aufbau der Steuerwirksamkeit klar abzeichnete.

3.2. Numerische Linearisierung

Bei der numerischen Linearisierung wurde das Simulink
Modell mit Hilfe des MATLAB-Befehls linmod numerisch
linearisiert, siche [2]. Neben der Einfachheit in der An-
wendung und der Vollstandigkeit, da jedes Modell mit all
seinen ZustandsgréBen erfasst wird, liegt der Vorteil hier-
bei in der Konsistenz der benutzten Modelle und der M&g-
lichkeit, neue Trimmpunkte mit Hilfe des Reglers zu erflie-
gen. Hiervon wurde insbesondere bei der Ausweitung des
Flugbereichs hin zu héheren Vorwartsgeschwindigkeiten
Gebrauch gemacht, wobei die Ergebnisse mit intern vor-
handenen Daten von Referenzhubschraubern verglichen
und sowohl betragsméaBig als auch von der Tendenz her
gut bestéatigt wurden.

4. AUSLEGUNG DES FLUGREGLERS

4.1. Struktur des Regelungssystems

Fir die Auslegung des Flugregelungs- Flhrungssystems
wurde eine klassische Kaskadenstruktur mit analytisch
berechneten Reglerparametern gewéhlt, bestehend aus
einem Basisregler zur Stabilisierung mit vorsteuernden,
proportionalen, differentiellen und integrativen Regleran-
teilen, siehe auch BILD 5, sowie aufbauend auf diesem
ein Positions- bzw. Geschwindigkeitsregler, der aus der
Missionssteuerung kommandiert wird, siehe auch [7], [8].
Die prinzipielle Struktur des Regelungssystems ist nach-
folgend in BILD 2 mit den betrachteten ZustandsgréBen
und den jeweiligen kommandierten VorgabegréBen der
Regleranteile zu erkennen. Die Anteile Flugfihrung und —
regelung gehdren zu den Arbeitsanteilen des Lehrstuhls
fir Flugdynamik, wobei die Missionssteuerung zu Test-
zwecken ebenfalls durch den Lehrstuhl als Zustandsau-
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tomat aufgebaut wurde.

Missions-
anforderungen
—

Navigation

Missionsteuerung u
Piloteneingaben w
X, 0, 9, q
2 W, 9, )
H, D, 9, v
¥, Flugfiihrung r Flugregelung 3, SHARC H’Ij
u,
v Positionsregler/ Basisregler Fluggerat @
¢ Geschwindigkeitsregler x
HA
: y
¥ b
¢ H
v
BILD 2. Struktur des Regelungssystems
4.2. Berechnung der Reglerparameter

Da der Koaxial-Hubschrauber aufgrund seiner symmetri-
scheren Konfiguration geringere Kopplungen zwischen
den Bewegungsformen aufweist als ein Hubschrauber mit
Haupt- und Heckrotor, ist eine Vereinfachung zur Regler-
auslegung im Schwebeflug méglich. Der Hubschrauber
wird in L&ngs- (u w g ©) und Seitenbewegung (v p r ®)
aufgeteilt und fir die zu regelnden ZustandsgréBen (w
und © bzw. r und @) SISO- (Single Input Single Output)
Regler angesetzt werden, fir welche sich die Ubertra-
gungsfunktionen aufstellen lassen. Mittels eines Pol-
/Nullstellen-Vergleichs lassen sich aus der vorhandenen
Ubertragungsfunktion und dem gewilnschten Ubertra-
gungsverhalten die Reglerparameter bestimmen [3].

Nickbewegung Langsbewegung  Vertikalbewegung
BILD 3.  Vereinfachtes Signalflussdiagramm fir die
Langsbewegung
N,

Rollbewegung

Seitenbewegung Gierbewegung

BILD 4.  Vereinfachtes Signalflussdiagramm fir die

Seitenbewegung

Modellierung und Stabilisierung eines...
S. Lochelt, W. Alles

Anhand der oben dargestellten Signalflussdiagramme
lasst sich beispielhaft die Berechnung der Reglerparame-
ter fUr die Vertikalgeschwindigkeit w innerhalb der verein-
fachten Langsbewegung, wie sie im Signalflussdiagramm
in BILD 3 zu sehen ist, berechnen. Es ist:

(16) wW=Z w+Z, 8,

Hierbei ist Z, in erster Naherung um den Schwebezustand
zu Null angenommen. Mit der oben beschriebenen Reg-
lerstruktur folgt fir den Kollektivsteuerausschlag aufgrund
des Reglers:

K,
7 =Fw +Rw+—"(w,—w)
s
Gleichung (17) in Gleichung (16) eingesetzt und diese
Laplace-transformiert sowie umgestellt, ergibt die Uber-
tragungsfunktion zwischen Vertikalgeschwindigkeit w und
kommandierter Vertikalgeschwindigkeit we .

Z,K, 1+is
’ K

w

Z,K,~\Z,+Z,R,Js+s’

Mittels eines Pol-/Nullstellenvergleichs mit dem ge-
wiinschten Ubertragungsverhalten mit den Auslegungspa-
rametern wo, D und Ty, fUr die Vertikalgeschwindigkeit von

@, (1+T,s)

(19) =
s’ +2Daw,s + @}

¢ / gewiinscht

lassen sich die Reglerparameter wie folgt bestimmen:

(20) R, = —ZL{ZDa)0 +Z}

(21) K, =La)0
Zy,

(22) Fw: TwKw

Die Berechnung der Parameter fiir den Gierregler erfolgt
analog, wobei die zur Auslegung benutzten Derivative
entsprechend auszutauschen sind, da, wie aus BILD 4
ersichtlich, die Gierbewegung ebenfalls 1. Ordnung ist.

Im Unterschied hierzu weist die Regelsirecke fir die
Ubertragungsfunktion von Steuereingaben zu Nick- bzw.
Rolllage ein Verhalten 2. Ordnung auf. Die Berechnung
der Reglerparameter erfolgt im Prinzip wie oben anhand
des Vertikalgeschwindigkeitsreglers vorgestellt, allerdings
ist der Regler um einen differentiellen Anteil D erweitert.
Der Rolllageregler entspricht in seiner Struktur hierbei
dem Nicklageregler. Um Phasenverluste zwischen
Ansteuerung und Aufbau der Lagewinkel, die sich z.B.
aus der verzdgerten Reaktion des Rotors durch die
Schlagbewegung und auch aus dem
Ubertragungsverhalten der Servoaktuatoren ergeben, zu
kompensieren, sind in diesen Reglern allerdings im
differenzierenden Reglerzweig Lead-Lag Filter
vorgesehen, was bei der Berechnung der
Reglerparameter beriicksichtigt werden muss.
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Lead-Lag
q m

Reglerstruktur fur den Nicklagewinkel ©

BILD 5.

Die auf den Reglern der Basisstabilisierung aufbauenden
Regler fir Position und Geschwindigkeit kbnnen entspre-
chend ausgelegt werden, wobei die Abhangigkeit vom
Steuerwinkel y fir den Positionsregler bericksichtigt
werden muss. Durch den untergeordneten Basisregler in
der Kaskadenstruktur sind fiir die Ubergeordneten Regler
alle dynamischen Eigenschaften des Hubschraubers
durch die Auslegungsparameter und das somit geforderte
dynamische Verhalten des Hubschraubers mit Basisregler
bereits Uberdeckt.

Die einzelnen Regelkreisglieder sind mit Begrenzungs-
funktionen ausgestattet, die z.B. Stellausschlage der
Servoaktuatoren limitieren kdnnen und dabei gleichzeitig
den Integrator anhalten, um ein Volllaufen zu verhindern.
Uber diese Funktionen kdnnen z.B. auch die Lagewinkel,
die der Positionsregler an den Basisregler zum Einneh-
men einer neuen Position kommandiert, begrenzt werden.

Zur Untersuchung der Robustheit des Regelungssystems
wurde eine Empfindlichkeitsanalyse mittels Variation der
Einflussparameter durchgefiihrt. Hierbei zeigte sich erwar-
tungsgemaB, dass Tragheiten und Steuerderivative den
gréBten Einfluss haben, da sie in die Berechnung aller
Reglerparameter direkt mit eingehen. Eine genaue
Kenntnisse dieser Werte ist daher entscheidend fir die
optimale Funktion des Regelungssystems.

4.3. Konfiguration und Ansteuerung der Regler

Da SHARC fir den autonomen Betrieb vorgesehen ist,
erfolgt die Ansteuerung der Regler, abgesehen von der
Méglichkeit zur manuellen Steuerung durch den Piloten,
die direkt auf den Basisregler wirkt, Gber die Missions-
steuerung, die von EADS-IW entwickelt wird. Um das
Regelungssystem in seiner Funktion zu Uberprifen, wur-
de vom Lehrstuhl fiir Flugdynamik ein Testsystem entwi-
ckelt, das wie die Missionssteuerung Kommandos an die
Regler schickt und diese je nach Betriebsart konfiguriert.

Hierzu wurde ein Zustandsautomat unter Stateflow [2]
aufgebaut, bei dem jeder einzelne Zustand alle Steuer-
und Konfigurationskommandos, inklusive der aktuellen
Reglerparameter, fir den sicheren Betrieb innerhalb des
kommandierten Flugzustands enthélt. Flugzustande kon-
nen ineinander durch Transitionen Uberfiihrt werden, die
durch die Erflllung vordefinierter Bedingungen ausgefuhrt
werden. Diese Transitionen kdnnen &uBere Ansteuerun-
gen, zeitliche Bedingungen oder auch Bedingungen an
den Flugzustand sowie beliebige Kombinationen dieser
enthalten. Durch den modularen Aufbau des Regelungs-
systems lasst sich hiermit der Regler schnell und zentral
konfigurieren und z.B. Betriebsarten aus Basis- und Posi-
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tionsregelung miteinander kombinieren.

Durch diesen Ansatz ist es auch mdglich, Flugmand&ver
vorzudefinieren, die dann vom Fluggerat automatisch
ausgefihrt werden. Dies wurde z.B. bei der Anwendung
der ADS-33 zum Testen des Flugreglers durchgefthrt [9].

4.4. Beispielmanéver

Nachfolgend soll an einem kurzen Beispiel die Funktion
des Regelungssystems mit aktivem Positions- und Basis-
regler gezeigt werden. Der Hubschrauber nimmt zu Be-
ginn eine Hohe von 10 Metern ein und ist entlang der x-
Positions-Achse in Nordrichtung mit ¢ = 0 Grad ausge-
richtet. Nach 10 Sekunden erhélt er eine kommandierte
Positionsédnderung in x und y Richtung von jeweils 10
Metern, ein H6henkommando auf 15 Meter und gleichzei-
tig eine Anderung des Steuerwinkels y auf —45 Grad.
Dieses Mandver lasst sich durch 2 Zustande unter Sta-
teflow definieren, welche die entsprechenden Komman-
dos enthalten und zwischen denen nach 10 Sekunden
umgeschaltet wird.

Position und Steuerwinkel
20 T T T T

______
o

-20F

-30

—x[m]
-40H ====y [m] .
== H [m]
““““““ ¥ [
-50 L
0 5 10 15 20 25
Zeit [s]
BILD 6. Position, Héhe und Steuerwinkel tber der Zeit

flr Beispielmandver

Langsbewegung

6 i
—u [m/s] .:
8l ====w [ms] ¥
-==q[s]
““““““ ©[]
-10 L L
0 5 10 15 20 25

Zeit [s]

BILD 7.  L&ngsbewegung Uber der Zeit fir Beispielma-

néver
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Seitenbewegung

A

-10H =——v [m/s]
----- p[/s]
===y [fs]
“““““““ @[]
-15 L
0 5 10 15 20 25
Zeit [s]
BILD 8.  Seitenbewegung Uber der Zeit fiir Beispielma-
ndver
Bodenspur
/= 20[s]
8F /
o ‘
S /t= 15[s]
3
< oy /
x /
ok «
[o] S t=10{s]
-é 6 2 4 GIS é 1‘0 12
y - Position [m]
BILD 9. Bodenspur fur Beispielmandver

Man erkennt an den Diagrammen in BILD 6 bis 9, dass
das Wegdrehen des Steuerwinkels W wahrend des
Einnehmens der neuen Position als Stérung wirkt und
somit die Bodenspur von der Diagonalen, die im Idealfall
erreicht werden wirde, leicht in nordwestliche Richtung
abweicht. Ansonsten treten nur geringe Kopplungen zwi-
schen den Bewegungen auf und die kommandierten Wer-
te werden ohne erkennbares Uberschwingen eingenom-
men.

5. EVALUIERUNG DES SYSTEMS

Um eine Basis zur Beurteilung der Simulation und der
Regler zu besitzen und in der Lage zu sein, Anderungen
hierbei direkt miteinander vergleichen zu kdnnen, wurde
in der Simulation ein Testprogramm erstellt, das auch im
Flugversuch Anwendung finden kann. Es basiert auf der
ADS-33-E-PRF (Aeronautical Design Standard, [9]) und
umfasst die hierin definierten Standardmandver, wie sie
von der US Army zur Beurteilung von Hubschraubermus-
tern angewandt werden. Es ist eine Vielzahl von Mané-
vern definiert, die als Zustandsabfolge unter Stateflow auf
der Ebene der Missionssteuerung implementiert wurden.
Durch die unterschiedlichen Manéver ist es mdglich, den
Regler umfassend auf seine allgemeine Eignung fir den
gesamten Flugbereich zu beurteilen.

Modellierung und Stabilisierung eines...
S. Lochelt, W. Alles

Hierbei ist festzustellen, dass, obwohl fiir den Schwebe-
flug ausgelegt, der Regler auch einige Manévern im héhe-
ren Geschwindigkeitsbereich mit geringen Anpassungen,
wie z.B. dem Nachflihren der Reglerparameter an den
neuen Betriebspunkt (gain scheduling), erfolgreich be-
werkstelligen kann. Allerdings zeigte sich auch, dass bei
agilen Mandévern, an denen mehrere Bewegungsformen
gleichzeitig beteiligt und somit auch entsprechende Kopp-
lungen vorhanden sind, der Regler nicht mehr zufrieden-
stellend betrieben werden kann, sondern ein MIMO- (Mul-
tiple Input Multiple Output) MehrgréBenregelungssystem
notwendig wird.

6. ERWEITERUNG DES FLUGBEREICHS

Der Flugbereich, fir den der Regler verwendet werden
kann, wurde mit Hilfe der Simulation fir den Vorwarts-
und Seitwartsflug erweitert. Hierzu wurde mit dem Flug-
regler ein neuer, getrimmter Betriebspunkt erflogen und
die Daten des Eingangs- und Zustandsvektors zur
Initialisierung eines Linearisierungsmodells benutzt, das
nur die Hubschrauberdynamik ohne Regelungsanteile
umfasste und die entsprechen Derivative fir den
Flugbetriebspunkt mittels linmod lieferte. Ausgehend
hiervon konnte schrittweise die Vorwartsgeschwindigkeit u
erhdht werden und die Reglerparameter fiir den jeweiligen
neuen Flugbetriebspunkt berechnet werden. In der
Simulation wird je nach Flugzustand zwischen diesen so
erhaltenen Reglerparametern der betrachteten Ausle-
gungspunkte in Form von Kennfeldern interpoliert (gain
scheduling). Das Vorgehen far die
Seitwartsgeschwindigkeit war entsprechend.

Es zeigte sich, dass fir den betrachten Geschwindig-
keitsbereich mit u bis 30 Metern pro Sekunde die Deriva-
tive weitgehend ihre GrdéBenordnung beibehalten, gleich-
zeitig aber die Kopplung zwischen den Derivativen zu-
nimmt. Dies ist zum einen z.B. ein Ergebnis aus der un-
gleichmé&Bigen Anstrémung in der Rotorebene aus der
Uberlagerung von Translation des Hubschraubers und
Rotation der Bléatter und zum anderen aus der Kinematik,
da nun z.B. Nickraten q durch die Vorwéartsgeschwindig-
keit u zu einer Zentrifugalbeschleunigung in kdrperfester
z-Richtung fihren.

7. WIRBELMETHODE

Fir detailliertere Untersuchungen der Rotoraerodynamik
wurde eine Wirbelmethode als Ergénzung zur Blattele-
mententheorie implementiert, die den Nachlauf sich zeit-
lich und rdumlich frei verformen lasst (Free Wake Time
Marching Verfahren) und den Rotor tber ein Panelverfah-
ren abbildet. Dieses Modell des Rotors erlaubt auch die
Untersuchung von Flugzustanden, die Uber das Blattele-
mentenmodell nicht zugénglich sind, wie z.B. das Wirbel-
ringstadium. Das Modell wurde anhand von Ergebnissen
aus der Literatur verifiziert.

Zum Abgleich mit dem verwendeten Blattelementenmo-
dell wurde die Reaktion des Rotors auf Steuereingaben
untersucht, und der zeitliche Verlauf der sich daraus auf-
bauenden Kréafte und Momente betrachtet.

Durch die hohe benétigte Rechenleistung wurde das
Programm fur den Betrieb auf einem Rechnercluster pa-
rallelisiert. Hierzu wurde zuerst aus Simulink mittels des
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Real Time Workshops [2] C-Code erzeugt, der unter
Microsoft Visual fir die Verwendung von MPI (Message
Passing Interface — ein Standard fur die Parallelisierung
von Programmen, [10]) editiert und kompiliert wurde. Die
daraus entstandene Anwendung konnte parallel auf ei-
nem Rechnercluster durchgefihrt werden.

Eine detailliertere Beschreibung der Simulation kann dem
gesonderten Beitrag ,ERSTELLUNG EINER ,FREE
WAKE"“-WIRBELNACHLAUFSIMULATION ZUR BESTIM-
MUNG DER FLUGMECHANISCHEN EIGENSCHAFTEN
EINES KOAXIAL-HUBSCHRAUBERS" entnommen wer-
den [11].

8. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Mit der vorgestellten Simulation und den darauf aufbau-
enden Reglern lasst sich der Schwebeflugbereich bereits
sinnvoll untersuchen. Zur Stltzung der Ergebnisse steht
eine Wirbelmethode zur Verfligung, die als Erganzung zur
Blattelemententheorie gesehen werden kann. Aufgrund
der hohen Rechenanforderungen ist es allerdings nicht
moglich, diese komplett im Austausch zur Blattelemen-
tentheorie zu betreiben. Stattdessen soll sie dazu dienen,
die Ergebnisse aus der Blattelemententheorie zu verifizie-
ren und dort zu modifizieren, wo diese aufgrund der ein-
schrénkenden Annahmen und der vereinfachten Berech-
nung an ihre Grenzen stéBt. Fir Antriebsstrang und Lan-
degestell stehen weitere Simulationsmodule zur Verfi-

gung.

Die Parameter des Regelungssystems in klassischer
Kaskadenstruktur konnten fiir den Schwebeflug analytisch
bestimmt werden, wozu die Derivative aus der Linearisie-
rung benutzt wurden. Uber die Implementierung eines
Zustandsautomaten zur Ansteuerung der Regler lassen
sich Flugmandver vordefinieren. Mit dem Regler wurden
zur Erweiterung des Flugbereichs in der Simulation
schrittweise neue Betriebspunkte erflogen, fiir die durch
Linearisierung die Derivative ermittelt und die Reglerpa-
rameter angepasst werden konnten.

Die Ergebnisse aus dem Testprogramm nach ADS-33
haben deutlich die Einschréankungen des fiir den Schwe-
beflug ausgelegten Regelungssystems bei agilen, gekop-
pelten  Mandvern aufgezeigt und die starken
Nichtlinearitéten, die sich hieraus ergeben kénnen. Hier
soll in Zukunft ein robuster MehrgrdBenregler eingesetzt
sowie die Anwendung weiterer Regelungsstrategien un-
tersucht werden, die das prézise Fliegen agiler Mandver
erlauben. Simulation und Flugregelung sind anhand von
Messdaten aus dem Flugversuch sténdig zu verifizieren
und anzupassen.

Modellierung und Stabilisierung eines...
S. Lochelt, W. Alles
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9. BEZEICHNUNGEN
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Global Positioning System
Inertialnavigationssystem
Message Passing Interface
Unmanned Aerial Vehicle

Schlaggelenksabstand zur Rotordrehachse
Systemmatrix

Steuermatrix

Ausgangsmatrix

Index, kommandierte EingangsgréBe des
jeweiligen Reglers

Lokaler Auftriebsbeiwert am Blattelement
Dampfungskonstante fiir Reglerauslegung
Differentieller Reglerparameter
Durchgangsmatrix

Rotorschubinkrement
Vorsteuerungs-Reglerparameter
Erdbeschleunigung

Gewichtskraft

Héhe

Tragheitstensor, Komponenten mit Index
Blatttragheitsmoment um Schlagachse
Integral-Reglerparameter

Kilometer pro Stunde

Blatttiefe

Rollmoment um die kérperfeste x-Achse bzw.
mit Index entspr. Derivativ

Moment um das Schlaggelenk bzw. indiziert
entsprechender Anteil

Nickmoment um die korperfeste y-Achse
bzw. mit Index entspr. Derivativ
Giermoment um die kérperfeste z-Achse
bzw. mit Index entspr. Derivativ

Drehrate um kérperfeste x-Achse

Drehrate um kérperfeste y-Achse

Abstand eines Blattelements zur Rotordreh-
achse

Blattspitzenradius

Drehrate um korperfeste z-Achse
Proportional-Reglerparameter

Sekunde bzw. Laplace-Variabel

Moment am Motor

Zeitkonstante flr die Reglerauslegung
Eingangsvektor

Geschwindigkeit in kérperfeste x-
Achsenrichtung

Geschwindigkeit in kdrperfeste y-
Achsenrichtung
Tangentialanstromgeschwindigkeit am
Blattelement

Geschwindigkeit in kérperfeste z-
Achsenrichtung

Langskraft in kdrperfeste x-Richtung bzw. mit
Index entspr. Derivativ

Langsposition in Nordrichtung relativ zum
Ausgangspunkt

Zustandsvektor

Ausgangsvektor

Querkraft in kérperfeste y-Richtung bzw. mit
Index entspr. Derivativ

Seitwartsposition in Ostrichtung relativ zum
Ausgangspunkt

Vertikalkraft in kdrperfeste z-Richtung bzw.
mit Index entspr. Derivativ
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Schlagwinkel, mit Index i fir das indizierte i-
te Blatt

Differentieller Kollektivsteuerausschlag zum
Gieren

Einstellwinkel des Blattes in der Blattelemen-
tentheorie

Zyklischer Langssteuerausschlag

Zyklischer Seitensteuerausschlag
Kollektiver Steuerausschlag

Nicklagewinkel

Abwindwinkel am Blattelement
Rolllagewinkel

Azimut

Blatt Blatt-Azimut

Drehfrequenz der beiden Rotoren
Auslegungskreisfrequenz fiir Regler
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