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Zusammenfassung

Die Autorotation bei Hubschraubern ist eine NotfallmaRnahme, die nach Ausfall des Motors noch das Ansteuern eines
Notlandeplatzes und im Idealfall eine Landung ohne zuséatzlichen Schaden am Fluggeréat erlaubt. Der Lehrstuhl fur Flug-
dynamik arbeitet seit mehreren Jahren auf dem Gebiet autonomer VTOL — UAVs (Vertical TakeOff and Landing — Un-
manned Aerial Vehicles). Schwerpunkte bilden die Modellierung, Simulation sowie zugehdrige Flugregelungsalgorithmen
und Ansatze zur Autonomie. Ein wesentliches Kriterium bei UAVs unter dem Aspekt der Autonomie und insbesondere in
Hinblick auf verstarkte Anstrengungen zur Zulassung im zivilen Luftverkehr, stellen Sicherheitsanforderungen und die
Méglichkeit fiir Notfallmanahmen und Notlandungen bei Systemausfallen dar. Der nachfolgende Beitrag stellt die Kern-
punkte der Autorotation, Modellierungs- und Planungsansanséatze, sowie die Simulation eines Szenarios fir einen kom-
pletten Autorotationsflug vom Antriebsausfall bis zur Landung auf einem dem UAV bekannten Notlandeplatz dar. Die
flugmechanischen Eigenschaften des Hubschraubers inklusive Rotordynamik werden Uber eine nichtlineare 6-
Freiheitsgrad-Simulation unter Verwendung der Blattelemententheorie berechnet. In diese Simulation ist auch das Flug-
fuhrungssystem integriert. Dieses wird aus der Ubergeordneten Trajektorienplanung und Autorotationsablaufsteuerung
kommandiert. Die Trajektorienplanung beinhaltet ein Energiemanagement aus potentieller und kinetischer Energie des
Hubschraubers, sowie der im Hauptrotor gespeicherten Rotationsenergie unter Berticksichtigung von Randbedingungen.
Zu den Randbedingungen gehdéren Flugzustand, Fluggerateeigenschaften, Einhaltung der Flugbereichsgrenzen, Um-
weltbedingungen und Umgebungstopologie, die z.B. fir die Richtung des Endanfluges entscheidend sein kann. Der
Planungsalgorithmus wahlt hierbei aus bekannten Notlandeplatzen diejenigen aus, die die besten Mdglichkeiten flr eine
sichere Autorotationslandung bieten. Nachfolgend wird aus den verschiedenen Trajektorien zu den unterschiedlichen
Notlandeplatzen diejenige ausgewahlt, die die glinstigsten Eigenschaften aufweist und Stéreinflissen gegeniiber robust

ist. Entlang des Flugpfades erfolgt eine Uberwachung zur Einhaltung der ausgewahiten Trajektorie.

1. EINLEITUNG

Fir die Zulassung von UAV im zivilen Luftverkehr stellen
Sicherheitsanforderungen und die Mdglichkeit fur Notfall-
maflnahmen ein wesentliches Kriterium dar. Oster-
mann [1] fasst in seinen Beitrag NotfallmalBnahmen fur
UAV Hubschrauber zusammen und analysiert das Poten-
tial der einzelnen Notverfahren. Die Autorotation hat ge-
geniber anderen Notverfahren den Vorteil, dass der Hub-
schrauber steuerbar bleibt und im Idealfall eine Landung
auf einem Notlandeplatz ohne zusatzlichen Schaden am
Fluggeréat moglich ist.

Insbesondere kleinere Hubschrauber-UAVs mit nur einem
einzelnen Motor kénnen bei einem Ausfall des Antriebs
bzw. des Heckrotors auf dieses Verfahren zurtickgreifen,
wenn alle fir die Steuerung notwendigen Systeme weiter-
hin operabel sind. Bei der Autorotation von Drehfllglern
wird der Rotor durch die Anstrémung in Rotation gehalten
und es kann ein antriebsloser Gleitflug, ahnlich dem von
Starrfluglern, erreicht werden. Es ist das Ziel einer jeden
Autorotation einen brauchbaren Landeplatz zu erreichen
und dort innerhalb der Belastungsgrenzen aufzusetzen.
Da die verfugbare Energie durch die H6he begrenzt ist
muss hierfur eine Trajektorie entsprechend geplant wer-
den. Diese Planung muss bei UAVs automatisch durchge-
fuhrt werden, wobei das schnelle Erkennen des Notfalls
und Einleiten einer gegenuber unbekannten Einflissen,
z.B. Wind, robusten Trajektorie entscheidend ist. Ein Kon-
zept zur Trajektorienplanung fur Starrfligler bei An-
triebsausfall wird von Atkins et al. [2] vorgestellt. In dem
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Konzept wird eine Trajektorie durch einfache geometri-
sche Segmente zusammengesetzt. Mit Einschrédnkungen
ist das Konzept auch fur Drehfligler anwendbar, wobei die
einzelnen Phasen der Autorotation und die flugmechani-
schen Eigenschaften wahrend der Autorotation beriick-
sichtigt werden mussen. Nach Houston [3] sind die flug-
mechanischen Eigenschaften wahrend der stationdren
Autorotation unproblematisch, so dass eine Steuerung
entlang einer Trajektorie moglich ist. Trotzdem werden fiir
den untersuchten Hubschrauber die flugmechanischen
Eigenschaften der einzelnen Phasen noch genauer unter-
sucht und analysiert.

Der Autorotationsflug entlang dieser giinstigsten Trajekto-
rie gliedert sich im Wesentlichen in vier Phasen. Zu Be-
ginn steht das Erkennen eines Antriebsausfalls und Einlei-
ten eines glnstigen Autorotationsflugzustandes auf einem
Punkt fir maximale Reichweite bzw. minimales Sinken auf
der Hubschrauber-Leistungspolare, je nach Konstellation
zum Landeplatz. AnschlieRend erfolgt ein stationarer
Gleitflug auf der ausgewahlten Trajektorie unter standiger
Berlcksichtigung der Randbedingungen zum Notlande-
platz. Den Abschluss bildet kurz vor dem Aufsetzen ein
Abfangbogen zum Abbau der Translationsgeschwindigkei-
ten und zur Steigerung der Rotorwinkelgeschwindigkeit.
Diese wird kurz vor dem Aufsetzen zur Reduzierung der
vertikalen Geschwindigkeit in zusétzlichen Schub umge-
setzt. Abbeel [4] liefert einen Ansatz zur autonomen Um-
setzung der letzten beiden Phasen, ohne jedoch eine
vorhergehende Trajektorienplanung zu berlcksichtigen.
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2. HUBSCHRAUBERSIMULATION

Die fur diese Arbeit genutzte Hubschraubersimulation
wurde am Lehrstuhl fiir Flugmechanik der RWTH Aachen
entwickelt. Die gesamte Modellierung erfolgt in
MATLAB/Simulink [5]. Die  Simualtion ist als 6-
Freiheitsgradsimualtion mit Erweiterungen fiir Flugrege-
lung und Flugflihrung ausgelegt.

Eine ausfuhrliche Beschreibung der Simulation, sowie der
verwendeten Regler gibt Léchelt [6]. Die Grundlage ist
eine Simulation zur Berechnung der Starrkdrperdynamik,
sowie eine Erweiterung zur Berechnung der Schlagdyna-
mik jedes einzelnen Blattes. Die Bewegungsgleichungen
werden durch Integration der Beschleunigungen in Impuls-
und Drallsatz gel6st [7].

2.1. Simulierter Hubschrauber

Bei dem simulierten Hubschrauber fir diese Arbeit handelt
es sich um einen generischen Hubschrauber konventio-
neller Konfiguration. Er ist in seinen Abmessungen und
GrélRen an den von Eysel [8] untersuchten Hubschrauber
angelehnt.

2.2. Flugmechanik

Die Krafte und Momente in den Bewegungsgleichungen
ergeben sich aus den Einflissen von Rotor und Rumpfae-
rodynamik. Dafur wird die Rumpfaerodynamik vereinfacht
Uber Widerstandsflachen und den entsprechenden Hebel-
armen bezlglich des Schwerpunktes angenahert. Der
Rotor wird als ein Kraft und Moment erzeugendes System
betrachtet, wobei sich zusétzliche Freiheitsgrade durch die
Schlagbewegung der Blatter ergeben, die jedoch bezogen
auf die Dynamik des Rumpfes deutlich schneller ablaufen.

Die Modellierung der Rotordynamik erfolgt tber die Blatte-
lemententheorie, wobei fir die Bestimmung des Abwindes
neben der Strahltheorie zusatzlich empirische Untersu-
chungen verwendet werden. Ein zusétzliches Modell zur
Darstellung der Schlagbewegung ist in die Simulation
integriert, da diese einen wesentlichen Anteil an der Dy-
namik des Rotors darstellt und auch fur die flugmechani-
sche Betrachtung des Hubschraubers unerlsslich ist. So
zeigt sich die Schlagbewegung z.B. in den Zeitkonstanten
des Rotors mit der Steuereingaben wirksam werden. Eine
verstarkte Schlagbewegung, verursacht durch ein zu gro-
les Absinken der Rotorwinkelgeschwindigkeit wahrend
der Autorotation, kann zu Steuerunwirksamkeit fithren und
ist vor allem wahrend der Autorotation zu vermeiden.
Daher ist wahrend der Autorotation darauf zu achten, dass
die Rotorwinkelgeschwindigkeit sich in einem beschrank-
ten Bereich bewegt und die Schlagwinkel nicht zu grof
werden.

2.3. Flugregelung

Die Flugregelung in der Hubschraubersimulation ist als
klassische Kaskadenstruktur aufgebaut. Ein Basisregler
dient zur Stabilisierung des Fluggerates und darauf auf-
bauend werden ein Positions-, sowie ein Geschwindig-
keitsregler aus der Missionssteuerung angesteuert. Der
Basisregler besitzt vorsteuernde, proportionale, differen-
tielle und integrierende Regleranteile. Die Regelkreisglie-
der sind mit Begrenzungsfunktionen ausgestattet, um
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unter anderem die Stellausschldge der Servoaktuatoren
limitieren zu kénnen. Die Reglerparameter fir die Rege-
lung wurden im Schwebeflug analytisch bestimmt. Der
Regler ist fur den Schwebeflug ausgelegt, wird aber zur-
zeit fur einen gréReren Flugbereich erweitert.

Das Eigenverhalten von den Aktuatoren und Sensoren
wird duch vereinfachte Ubertragungsfunktionen mit Tief-
passverhalten wiedergegeben. Verzégerungen in der
Signalverarbeitung des Bordrechners werden durch Tot-
zeitglieder abgebildet.

3. AUTOROTATIONSEIGENSCHAFTEN EINES
GENERISCHEN UAV HUBSCHRAUBERS

Generell kann man einen Autorotationsflug in vier unter-
schiedliche Phasen unterteilen. Bei der ersten Phase
handelt es sich um die Einleitung der Autorotation, in der
die Reaktionszeit des Systems auf den Motorausfall, so-
wie die Stabilisierung der Rotorwinkelgeschwindigkeit,
betrachtet wird. Danach folgt eine Phase des stationdren
Gleitens, die hauptsachlich durch die aerodynamischen
Eigenschaften des Hubschraubers bestimmt ist. Anschlie-
Rend wird ein Abfangbogen eingeleitet, der mit dem Auf-
setzen endet.

Fur den ausgewahlten Hubschrauber wurden alle Phasen
einzeln modelliert um die Flugbereichsgrenzen und Mané-
vermdglichkeiten im Autorotationsflug zu untersuchen.
Desweiteren wurden mogliche SteuergréfRen untersucht
um darauf aufbauend eine geeignete und fliegbare Trajek-
torie zu berechnen und abhdngig von der Autorotations-
phase ein ginstiges Ansteurerungsmodell zu wahlen. Fir
den Flugzustand sind die aerodynamischen Anstrombe-
dingungen von Interesse, in Bezug auf den Notlandeplatz
ist jedoch die Bewegung in erdfesten Koordinaten rele-
vant.

3.1. Einleitung der Autorotation

Fur die Einleitung der Autorotation ist, wie fir die anderen
instationdren Phasen, das Rotortragheitsmoment ein
entscheidener Parameter. Durch den Motorausfall wirkt
ein abbremsendes Moment auf den Rotor, welches zu
einer Abnahme der Rotorwinkelgeschwindigkeit fihrt. Ein
Absinken der Rotorwinkelgeschwindigkeit um Uber 20%
sollte vermieden werden, da der Hubschrauber bei noch
kleinerer Drehzahl auf Grund der grof’en Schlagwinkel
unkontrollierbar werden kann. Daher wird wéahrend der
Einleitung der Autorotation der Kollektivsteuerwinkel redu-
ziert um die Rotorwinkelgeschwindigkeit zu stabilisieren.
Die Geschwindigkeit mit der die Rotorwinkelgeschwindig-
keit abnimmt ist dabei in erster Linie abhangig von der
Rotorwinkelgeschwindigkeit, dem Tragheitsmoment, sowie
der bendtigten Leistung bei Ausfall des Motors d.h. den
Anstrdombedingungen. Unter der konservativen Annahme,
dass das abbremsende Moment proportional zum Quadrat
der Rotorwinkelgeschwindigkeit ist, ergibt sich die Rate
der Drehzahlabnahme tber den Drallsatz [9]:
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Hieraus ergeben sich auch die kennzeichnenden Parame-
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ter der 1. Phase. Desweiteren lasst sich aus dem Flugzu-
stand bei Motorausfall die Zeit errechnen, in der die Ro-
torwinkelgeschwindigkeit um 20% absinkt. Fur den be-
trachteten  Hubschrauber wurden drei Vorwarts-
geschwindigkeiten exemplarisch untersucht und die Zeit in
der die Rotorwinkelgeschwindigkeit um 20% absinkt be-
rechnet. Die Ergebnisse sind in Tabelle 1 zusammen-
gefasst.

u [m/s] N [kW] M. [Nm] log [s]
10,00 14,49 163,97 13,48
15,00 12,33 139,45 15,85
21,00 12,03 136,11 16,23

TAB 1. Zeit in der die Rotorwinkelgeschwindigkeit um
20 % absinkt.

Der Kollektivsteuerwinkel zum Wiederherstellen der Nenn-
rotorwinkelgeschwindigkeit lasst sich mit Hilfe der Blatte-
lemententheorie fir die stationdre Gleitphase bestimmen,
worauf im folgenden Abschnitt ndher eingegangen wird.
Bild 1 zeigt den Verlauf der Rotor-winkelgeschwindigkeit
fur ausgewahlte Vorwarts-geschwindigkeiten und unter-
schiedliche, kommandierte Kollektivsteuerwinkel.

Rotorwinkelgeschwindigkeit fiir verschiedene Kollektivsteuerwinkel
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BILD 1. Rotorwinkelgeschwindigkeit in Abh&angigkeit
von der Zeit fur unterschiedliche Vorwarts-

geschwindigkeiten und Kollektivwinkel.

Wegen des Absinkens der Rotorwinkelgeschwindigkeit
und den dadurch erhdhten Schlagwinkeln sollten sprung-
artige Steuereingaben wéahrend der Einleitung vermieden
werden um starken Steuerreaktionen vorzubeugen. Daher
erfolgt die Trajektorienplanung und Ansteuerung erst
einige Sekunden nach Motorausfall, wenn der Kollektiv-
steuerwinkelausschlag Wirkung zeigt und sich die Rotor-
winkelgeschwindigkeit wieder stabilisiert.

3.2. Stationare Autorotation

Die stationare Autorotation wird hauptsachlich durch die
aerodynamischen Eigenschaften des Hubschraubers
bestimmt. Der betrachtete Hubschrauber ist auf Grund
seiner Eigenschaften schlecht autorotationsfahig, besitzt
aber gute aerodynamische Eigenschaften und dadurch
eine hohe Reichweite in der Autorotation.

Wahrend der stationdren Autorotation befindet sich der
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Hubschrauber in einem ausgetrimmten Zustand, der durch
verschiedene Steuereingaben variiert werden kann. In
dieser Phase ist es daher mdglich einen Notlandeplatz
anzusteuern und eine berechnete Trajektorie abzufliegen.
Dabei muss die Trajektorie innerhalb des durch den Hub-
schrauber bestimmten Flugbereiches wahrend der statio-
naren Autorotation liegen. Hierfir wurden die Langs- und
Seitenbewegung entkoppelt betrachtet, um Aussagen
Uber den mdglichen Bahnwinkel bei unterschiedlichen
Vorwartsgeschwindigkeiten und das Verhalten im Kurven-
flug wahrend der Autorotation zu untersuchen.

3.2.1. Langsbewegung

Fir die stationdre Langsbewegung in der Autorotation gilt,
dass keine Beschleunigungen auf den Hubschrauber
wirken und die Rotorwinkelgeschwindigkeit konstant ist.
Aus dem Krafte- und Momentengleichgewicht in der Kor-
perfesten X -z -Ebene ergeben sich unter Vernachlassi-
gung des Windeinflusses und des Einstellwinkels der
Rotorebene die folgenden drei Bedingungen, aus denen
der bendétigte Schub sowie die Langsneigung und das
Rotormoment fiir einen bestimmten Flugzustand bestimmt
werden kénnen.
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Der Schub und das Rotordrehmoment wurden auRerdem
Mithilfe der Blattelemententheorie fir verschiedene Vor-
warts- und Sinkgeschwindigkeiten, sowie Kollektivanstell-
winkel und Rotorwinkelgeschwindigkeiten berechnet.
Dabei wurden die Krafte Gber den Rotorradius integriert
und Uber den Blattazimut gemittelt. Desweiteren wurde die
in der Rotorebene induzierte Geschwindigkeit Uber das
von Chen [10] vorgestellte Modell abgeschéatzt:

2
n ) 2
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5) v (ﬁ_)z,n- 1+ﬁ2j +a’+(n+v)

Wobei U die normalisierte induzierte Geschwindigkeit, 77
die normalisierte vertikale Rotoranstrdmgeschwindigkeit
und U den normalisierten Rotorfortschrittsgrad darstellt.

Die Betriebspunkte bei denen der durch die Blattelemen-
tentheorie bestimmte Schub und das Rotordrehmoment
mit den Werten aus dem Kraftegleichgewicht Uberein-
stimmen, stellen mdgliche Betriebspunkte des ausgewahl-
ten Hubschraubers in der stationédren Autorotation dar. Die
Bilder 2 und 3 zeigen die moglichen Betriebspunkte fur
unterschiedliche Vorwartsgeschwindigkeiten. Bei der Um-
rechnung der aerodynamischen Geschwindigkeiten in
erdfeste GroRen wurde kein Wind berlcksichtigt. Die
Kurve der Sinkgeschwindigkeiten Uber der Vorwartsge-
schwindigkeit ahnelt wie erwartet einer typischen Leis-
tungskurve und auch die Vorwartsgeschwindigkeiten fir
minimales Sinken und optimales Gleiten stimmen mit den
von Eysel [8] bestimmten Geschwindigkeiten aus der
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Leistungsberechnung Uberein.

Sinkgeschwindigkeiten in der stationaren Autorotation
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BILD 2. Sinkgeschwindigkeiten wahrend der stationa-
ren Autorotation.
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BILD 3. Bahnwinkel in der stationaren Autorotation.

Die Ergebnisse zeigen, dass es durch ein Verstellen des
Kollektivsteuerwinkels mdglich ist die Sinkgeschwindigkeit
bei einer Vorwartsgeschwindigkeit zu variieren. Hierbei
sinkt die Rotorgeschwindigkeit mit steigendem Kollektiv-
winkel. Bei den Berechnungen wurde darauf geachtet,
dass die Rotorwinkelgeschwindigkeit maximal 20 % von
der Nennrotorwinkelgeschwindigkeit abweicht.

3.2.2. Seitenbewegung

Wahrend eines stationaren Kurvenfluges ist ein gréRerer
Schub erforderlich als im Geradeausflug. Es ist mdglich,
die stationaren Betriebspunkte ahnlich abzuschéatzen wie
in Abschnitt 3.2.1. Allerdings kann man die zuséatzlich
bendtigte Energie auch aus den Hubschrauberleistungen
abschatzen. Es wird angenommen, dass die bendtigte
Leistung im Kurvenflug naherungsweise der Leistung
eines Hubschraubers im Geradeausflug mit dem Gewicht

1 - G entspricht [9]. Die fiir den schwereren Hubschrauber

gleicher Konfiguration zusatzlich aufzubringende Leistung
ergibt sich nach [9] zu:

©DGLR 2009
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wobei SR die Rotorflache und e der Oswaldfaktor der

Blatter ist. Neben der Erh6hung des Schubes ist es mdg-
lich, diese Leistung durch Abbau von potentieller Energie
oder kinetischer Energie aufzubringen. Da wahrend der
Autorotation keine Leistung vom Motor verfligbar ist, und
eine Abweichung von der Vorwértsgeschwindigkeit flr
optimales Gleiten bzw. minimales Sinken nur bedingt
sinnvoll ist, wird angenommen, dass die benétigte Energie
vollstandig durch einen zusétzlichen Abbau von potentiel-
ler Energie gewonnen wird. Eine Abschatzung fir die Zeit
eines Kurvenfluges und die aus einem Hbhenverlust resul-
tierende Leistung wahrend dieser Zeit sind in Gleichung 7
und 8 [9] gegeben:

A\PKul’ve.u
(7) Z‘Kurvc: >
2-g-An" =1
2
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Hieraus ergibt sich fir vorgegebene Lastvielfache und
Fluggeschwindigkeiten die Hohe, die in einer Kurve zu-
satzlich verloren wird. Bei dieser Abschatzung wird ver-
nachléssigt, dass sich durch das starkere Sinken andere
Anstrémverhéltnisse ergeben, und dadurch der Schub und
die im vorherigen Abschnitt berechnete Sinkgeschwindig-
keit variieren kénnen. Diese vereinfachenden Annahmen
beeinflussen die Trajektorienplanung kaum, da geringe
Abweichungen in der z-Ebene von der Trajektorie Uber ein
Nachsteuern des Kollektivanstellwinkels korrigiert werden
kénnen.

Zusétzlich zum Hoéhenverlust durch die Kurve, sinkt der
Hubschrauber, wie in der Langsbewegung berechnet,
kontinuierlich weiter. Addiert man diesen Hohenverlust
Uber der geflogenen Strecke zu dem zusétzlichen Héhen-
verlust durch die Kurve, ergibt sich fur eine konstante
Flugschwindigkeit und einen vorgegebenen Drehwinkel,
ein optimales Lastvielfaches, und somit Kurvenradius und
Héngewinkel, bei denen am wenigsten Hohe verloren
wird.

3.3. Abfangbogen

Fir den Abfangbogen ist, wie bei der Einleitung, das Ro-
tortragheitsmoment ein bestimmender Parameter. Beim
Abfangbogen handelt es sich um ein Mandéver, das wenige
Meter Uber dem Boden eingeleitet wird. Es dient dazu die
horizontale Geschwindigkeit des Hubschraubers moglichst
komplett abzubauen, die Rotorwinkelgeschwindigkeit und
damit die im Rotor gespeicherte kinetische Energie zu
erhdéhen und die Sinkgeschwindigkeit zu verringern. Dies
wird durch ein starkes Aufnicken des Hubschraubers rea-
lisiert, da durch das Aufnicken die Rotorebene relativ zur
Anstrdomung gedreht wird und stérker von unten als von
vorne angestromt wird. Dies resultiert in einer steigenden
Rotorwinkelgeschwindigkeit und erhdhtem Schub, der
entgegen der horizontalen Flugrichtung wirkt, und somit
den Hubschrauber abbremst. Das Manéver ist fir die
eigentliche Trajektorienplanung nur in sofern relevant, als
dass man abschatzen kann, welchen Punkt relativ zum
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Notlandeplatz mit der stationdren Autorotation angeflogen
werden muss um genug Platz fir den Abfangbogen und
das nachfolgende Aufsetzen zu haben. Da das Mandver
zusatzlich instationar ist und durch das Wirbelringstadium
fuhrt, welches mit der klassischen Blattelemententheorie
nicht erfasst wird, wurde es nur exemplarisch in der Simu-
lation untersucht.

Die maximale La&ngsneigung ist unter anderem dadurch
begrenzt, dass der Rotor noch Uber gentgend Energie
zum Zuriickrotieren, sowie zum Abbau der restlichen Ver-
tikalgeschwindigkeit verfigen muss[9], da der Hub-
schrauber kurz vor der Landung Uber keine potentielle
oder kinetische Energie mehr verfugt.

3.4. Aufsetzen

Die Phase des Aufsetzens beinhaltet hauptsdchlich das
ZurUckrotieren des Hubschraubers in die Waagerechte
und das Abbauen der Restgeschwindigkeiten, vor allem
der Vertikalgeschwindigkeit. Dies wird durch ein Erhéhen
des Schubes durch einen positiven Kollektivsteueraus-
schlag und durch ein Zuricknehmen der L&ngsneigung
erreicht. Durch die Erhdhung des Kollektivsteuerwinkels
wird der Rotor abgebremst, so dass der erhéhte Schub
nur fir eine begrenzte Zeit verfiigbar ist. Diese Zeit, sowie
das erreichte Abbremsen, sind wiederum stark abh&ngig
von dem Rotortragheitsmoment und den Hubschrauberpa-
rametern.

Fir nahezu senkrechtes Sinken, kann die verbleibende
Zeit bis die Rotorenergie auf einen zu niedrigen Wert
abgesunken ist, sowie die maximale Verzégerung, analy-
tisch mit Hilfe der Blattelemententheorie und des Drallsat-
zes berechnet werden. Daflir werden die Rotorwinkelge-
schwindigkeit und der Schub als Funktionen der Zeit und
hubschrauberabhdngiger Parameter dargestellt. Hierbei
werden das Zurlickrotieren, sowie ein eventuelles Verstel-
len des Kollektivsteuerwinkels vernachlassigt. Daher kén-
nen die errechneten Werte nur als erster Anhaltspunkt fur
das Aufsetzen dienen. Mit Hilfe des Kréftegleichgewichtes
in Z - Richtung l&asst sich dann die vertikale Beschleuni-
gung bestimmen. Die minimale Sinkgeschwindigkeit ist ist

bei einer Beschleunigung von 0 m/s> erreicht. Die er-
reichbare Geschwindigkeitsdifferenz, sowie die Zeit bis
zum Erreichen dieser, ergeben sich unter den oben ge-
nannten Vorraussetzungen zu:

K, _ U
— G QAb
(9) tw,min - & ’
J
(10) AW=£ _ J £+J—£2Ab _tw,min'g’

m | K K, K,
wobei K und K, von der Rotorkonfiguration und dem
Betriebspunkt abhé&ngige Konstanten sind.

4. TRAJEKTORIENPLANUNG

Bei der Trajektorienplanung ist das oberste Ziel eine si-
chere Landung. Eine Optimierung hinsichtlich geringstem
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Spritverbrauch, bzw. minimaler Flugzeit steht daher nicht
mehr im Vordergrund. Es wird versucht in einem mdoglichst
glnstigen Flugzustand zu fliegen, um eine Robustheit zu
gewahrleisten, es wird aber kein Optimierungsalgoritmus
verwendet. Bei der Planung der Trajektorie werden Ein-
flussfaktoren wie Geldnde, Windverhéltnisse, Landeplatz-
eigenschaften und die hubschrauberspezifischen Autoro-
tationsflugbereichsgrenzen berlcksichtig. Das Konzept zur
Trajektorienplanung lehnt sich an ein von Atkins et al. [2]
vorgestelltes Konzept zur Trajektorienberechnung fir
Flugzeuge an.

Zuerst wird die maximale Reichweite berechnet und alle
innerhalb dieser Reichweite liegenden Notlandeplatze
ausgewahlt. Anhand einer Gewichtungsfunktion werden
die Notlandeplatze dann entsprechend ihrer Eigenung fir
die spezielle Notlandung sortiert. Zu den ersten Notlande-
platzen werden anschlieRend fliegbare Trajektorien be-
rechnet, die in einem weiteren Schritt auf Schnittpunkte
mit dem Gelande untersucht und eventuell verédndert wer-
den. Nach erfolgreicher Generierung und Veranderung
wird noch, falls bendtigt, eine Windkorrektur vorgenom-
men. Anhand einer zweiten Kostenfunktion wird dann die
gunstigste Trajektorie ausgewahlt und an die Flugsteue-
rung Ubermittelt.

4.1. Reichweitenberechnung

Die maximale Reichweite ist flugzustands- und positions-
abhangig. Sie ergibt sich aus dem betragsmaRig kleinstem
Bahnwinkel der stationdren Autorotation, sowie der bené-
tigten Strecke und Hohe fir das Einleiten, Abfangen und
den Kurvenflug. Da der Anteil der Einleitung und des Ab-
fangens verhaltnismaRig klein sind und die Reichweiten-
berechnung nur zur ersten Sortierung der Notlandeplatze
dient, werden diese beiden Anteile in der Berechnung
vernachlassigt. Bei der Berechnung des FuRabdruckes
wird davon ausgegangen, dass der Hubschrauber sofort
nach der Einleitung der Autorotation eine Kurve fliegt, um
den richtigen Kurs zu erhalten und danach mit bestem
Bahnwinkel solange geradeaus fliegt bis seine Héhe auf-
gebraucht ist. Die Kurve wird mit dem in Abschnitt 3.2.2
vorgestellten optimalen Kurvenradius geflogen, solange
das Lastvielfache den Wert 2 nicht Uberschreitet. Die
Berechnung berlcktsichtigt auch stationdre Windfelder,
die den Flugzustand nicht beeinflussen, sondern nur in die
Umwandlung zwischen aerodynamischen und geodéti-
schen Koordinatensystem eingehen. Bild 4 zeigt die Fus-
sabdricke fir verschiedene Ausgangshdhen mit und ohne
Seitenwind.

Reichweitenabschatzung fir Autorotationsflige
7000 + +

i e h=450m
Wind =0 m/s
6000 : ® h=525m
e Wind =5 m/s
h=600m
5000 Wind=0m/s
+ Notlandeplatze
4000
/

x [m]

3000 +

2000 ++

1000

0
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
y [m]

BILD 4. Fussabdruck fiir unterschiedliche Ausgangs-

héhen.
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Da in der Fussabdruckberechnung noch keine Berge und
weitere Kurven, z.B. zum Gewahrleisten einer bestimmten
Anflugrichtung auf den Notlandeplatz, berlcksichtigt sind,
kann es sein, dass Notlandepladtze zwar theoretisch er-
reichbar sind, aber unter Einbeziehung aller Faktoren
keine Trajektorie gefunden wird.

4.2. Sortierung der Notlandeplatze

Fur die Trajektoriengenerierung wurde eine generische
Datenbank mit méglichen Notlandeplatzen erstellt. Jeder
Notlandeplatz ist durch seine Position, GréRe, bevorzugte
Anflugrichtung und die aktuellen Windverhaltnisse am
Notlandeplatz definiert. Nach einer ersten Abschéatzung
der maximalen Reichweite mittels des erreichbaren Ful3-
abdruckes werden alle Notlandeplatze, die innerhalb des
Fuabdruckes liegen ausgewahlt und entsprechend ihrer
Eignung zur Notlandung sortiert. Falls kein Notlandeplatz
innerhalb der maximalen Reichweite liegt, wird eine gera-
de Trajektorie ausgegeben und es erfolgt eine Feldlan-
dung. Folgende Parameter gehen in die Kostenfunktion

Kp ein, wobei Ky;, =1 optimal ist: Landeplatzgrs-
3e RL , Abstand zur maximalen Reichweite DR, Bereich

der mdéglichen Anflugrichtungen ‘I’A und falls vorhanden,
Gegen- und Seitenwind.

R D Y
Ky, =C-—+—+C,- kR_+C,- 4
R D b4
L,max R, max A,max
(11)
U Wind Vwind,max ~ YWind
+C, ——+C;-
uWind,max vWind,max - vWind,min

Durch die Gewichtungsparameter C1-5 kénnen unter-

schiedliche Prioritdten gesetzt werden. In einer ersten
Testreihe erwies sich eine gleichmaRig gewichtete Kosten-

funktion mit C,_; = 0,2 als geeignet.

In den folgenden Schritten wird versucht Trajektorien zu
den ersten Notlandepléatzen zu generieren. Sollte einer der
ersten Notlandeplatze auf Grund des Gelandes, oder einer
unglnstig eingeschréngten Anflugrichtung, doch nicht
erreichbar sein, wird der nachste Notlandeplatz anvisiert.
Es werden Trajektorien zu mehreren Notlandeplatzen
generiert, da sich auf Grund des Gelandes fur einen als
schlechter gewichteten Notlandeplatz eine glinstigere
Trajektorie ergeben kann.

4.3. Trajektoriengenerierung

Eine Trajektorie setzt sich aus Geraden- und Kurvenseg-
menten zusammen. Nach Dubins [11] ist die kirzeste
Strecke zwischen zwei mit Richtungen versehenen Punk-
ten eine Zusammensetzung aus den Segmenten Kurve,
Gerade, Kurve. Bei Hubschrauberlandeplatzen, besteht im
Gegensatz zu Landebahnen von Flugzeugen teilweise die
Méglichkeit aus allen Richtungen anzufliegen, woraus sich
eine Kombination aus Kurve und Gerade ergibt.

Der Kurvenradius fur die Kurven der Trajektorie wird an-
fanglich gesetzt. Um zu groRe Mandverlasten wahrend
den Kurven zu vermeiden, wurde ein Kurvenradius aquiva-
lent zu einem Hangewinkel von 15 ° gewahlt. Der imp le-
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mentierte Algoritmus berechnet zuerst die kurzeste Trajek-
torie. Die Kurvensegmente sind dabei durch den Hénge-
winkel, sowie durch die gewéahlte Anfangsgeschwindigkeit
definiert. Aus der Lange der Kurve ergibt sich so auch die
verlorene Hohe. Der Bahnwinkel des geraden Segmentes
muss innerhalb des fliegbaren Bereiches liegen, je weiter
von den Flugbereichsgrenzen entfernt desto besser. Ab-
héangig von der GrofRe des Bahnwinkels werden drei Falle
unterschieden. Liegt der Bahnwinkel im gewinschten
Bereich ist eine mdogliche Trajektorie gefunden, die nur
noch auf Schnittpunkte mit dem Gelande untersucht wer-
den muss und falls ein stationdres Windfeld existiert,
entsprechend dem Windeinfluss korrigiert werden muss.
Ist der Bahnwinkel zu klein, liegt der Notlandeplatz doch
auler Reichweite und kommt nicht in Frage. Bei zu gro-
Rem Bahnwinkel wird stiickweise ein verlangerter Anflug
vorgenommen, bzw, bei Motorausféllen in sehr groRen
Héhen, also sehr grolRen Bahnwinkeln, wird noch ein
zusatzliches Kurvensegment eingefuigt, so dass sich eine
S-Kurve ergibt. Die verschiedenen Grundformen der Tra-
jektorien sind in Bild 5-7 dargestellt.

200 100

/50

y[m] oo

x [m]
BILD 5. Direkter Anflug zu dem Notlandeplatz.
Start
-100
800 =7 =200
y[m] x [m]
BILD 6. Trajektorie mit erweitertem Anflug.
w00 M{{//Stan
600 *
£ 4004 /f’s
600 -200
400 -300
200 -400
y [m] x ]
BILD 7.  Trajektorie aus sehr grofRer Hohe.
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Falls ein erweiterter Anflug, oder eine S-Kurve notwendig
ist, wird darauf geachtet, dass der Bahnwinkel nicht nur in
den fliegbaren Bereich hineinverschoben wird, sondern
auch, dass er mdglichst in der Mitte des fliegbaren Berei-
ches liegt.

4.4. Trajektorienverdnderung

Da zusétzlich zu der Erreichbarkeit des Notlandeplatzes
und dem Einhalten der Flugbereichsgrenzen noch das
Gelande und Windeinflisse in Realitéat eine grofRe Rolle
spielen, werden die berechneten Trajektorien anhand
dieser zwei Einflisse variiert. Fir die Windkorrektur wird
nur ein gemitteltes Windfeld Gber der gesamten Trajekto-
rie betrachtet. Hierflr wird die Flugzeit aus der Trajekto-
rienldnge und der Durchschnittsgeschwindigkeit abge-
schatzt und dann mit der Annahme eines annéhernden
schiebefreien Fluges der Abdrift iber der gesamten Stre-
cke berechnet. Der Abdrift wird dann Segmentweise der
Trajektorie hinzugerechnet, da die Trajektorie urspriinglich
nur aufgrund der aerodynamischen Anstrombedingungen
generiert wurde. Die Windkorrektur wird nach der Gelan-
dekorrektur durchgefiihrt, da sie im Allgemeinen weniger
starke Veranderungen erzeugt. Danach wird trotzdem
nocheinmal Uberprift ob jederzeit der geforderte Mindest-
abstand zu der Oberflache existiert.

Vor der Windkorrektur wird getestet, ob die berechnete
Trajektorie das Gelande schneidet. Daflr wurde ein gene-
risches Geldndemodell erstellt. In den Algoritmus gehen
aber nur die H6hen Uber einer bestimmten Position (z.B.
in L&ngen- und Breitengraden) ein, von daher ist er ohne
grof’e Modifikationen auch fir reale Gelandedaten, z.B.
SRTM-Geléndedaten, verwendbar.

Abhé&ngig vom Schnittpunkt mit dem Gelénde, sowie den
einzelnen Bahnwinkeln in den Geradensegmenten beste-
hen unterschiedliche Mdglichkeiten die Trajektorie zu
verandern:

*  Schnittpunkt in den ersten beiden Segmenten:
— Anderung der Kurveneigenschaften, wie Dreh-
sinn und Radius, der ersten Kurve
— Einfugen eines geraden Stuckes am Anfang

»  Schnittpunkt in den letzten beiden Segmenten
— Anderung der Kurveneigenschaften der letzten
Kurve
— Anderung des erweiterten Anfluges
—  Variation der Anflugrichtung

»  Schnittpunkt im Zwischensegment
— Variation der anliegenden Kurven ensprechend
den oben genannten Punkten
— Einfligen zusatzlicher S-Kurven am Schnittpunkt

e Schnittpunkt in den mittleren Segmenten bei einer S-
Kurve
— Anderung der Kurveneigenschaften
— Verschieben des Mittelpunktes der S-Kurve

Je nach Schnittpunkt und Bahnwinkel werden iterativ die
oben aufgelisteten Eigenschaften variiert und nach einer
Lésung gesucht. Dabei wird darauf geachtet, dass der
Bahnwinkel immer in einem akzeptablen Bereich liegt.
Falls fir eine schon berechnete Trajektorie keine Losung
gefunden werden kann, wird eine Trajektorie fur den
nachsten Notlandeplatz berechnet. Bild 8 zeigt berechnete
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Trajektorien zu verschiedenen
Beriicksichtigung des Gelandes.
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BILD 8. Trajektorien zu drei unterschiedlichen Notlan-

deplatzen.

4.5. Auswahl der giinstigsten Trajektorie

Nachdem zu den ersten Notlandepldtzen fliegbare und
hindernisfreie Trajektorien gefunden wurden, wird anhand
einer zweiten Kostenfunktion die gunstigste Trajektorie
ausgewahlt. Ein wichtiger Parameter ist hierbei unter an-
derem der H&ngewinkel in den Kurven, je kleiner der Han-
gewinkel desto besser, da dann geringere Mandverlasten
auftreten und die Steuereingaben nicht so extrem sind.
Desweiteren ist der Bahnwinkel in den geraden Segmen-
ten von Interesse, da es vorteilhaft ist, wenn er méglichst
weit von den Flugbereichsgrenzen entfernt ist. Auflerdem
gehen noch der minimale Abstand zum Gelande, insge-
samt geflogene Kurvenwinkel, die GrofRe des Notlande-
platzes, sowie der mogliche Anflugbereich mit in die Be-
ein.

rechnung der Kostenfunktion KTraj

(12)

C nggqy_ Voot ax _‘7_ Yot )

K raj = ’

" nGSeg ‘}/_ yopt max - 7/_ yopt min
+ C X (AH min )max — A[_Imin

’ (AH min )max - (AHmin )min
> (q)max - (I) )

+ G ’Z‘: : +C,- R,

nKSeg q)max - ¢min L,max
+ C5 X \PA + Cé . (A WKurve )max - A l//Kurve

A,max (A l//Kurve )max - (A WKurve )min

Die ersten vier Summanden wurden mit C,_, =0,2

starker gewichtet als die letzten beiden C ( = 0,1
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5. IMPLEMENTIERUNG IN DIE SIMULATION

Um die Trajektoriengenerierung und Ansteuerung zu reali-
sieren, wurde die bestehende Simulation erweitert. Bei
Ausfall des Motors wird einmalig die Trajektoriengenerie-
rung getriggert. Anhand der aktuellen Position, Lage und
Geschwindigkeit des Hubschraubers wird nach dem oben
beschriebenen Verfahren eine geeignete Trajektorie be-
rechnet und an die Simulation gegeben. Generell wird die
Trajektoriengenerierung nur einmalig ausgefiihrt. Sollte
der Hubschrauber aber durch zu starke Windb&en oder
andere Einflisse stark von dem berechneten Kurs abwei-
chen, wird die Trajektoriengenerierung ein weiteres Mal
getriggert. Zusatzlich wurde noch eine Ansteuerung der
Trajektorie, sowie ein Regler zur Einhaltung der Trajekto-
rie implementiert.

Da der Positionsregler der Simulation hauptsédchlich fir
den Schwebeflug ausgelegt ist, erfolgt die Ansteuerung
der Trajektorie in der Simulation Uber eine Ansteuerung
des Geschwindigkeitsreglers mit Hilfe einer Wegpunkte
Navigation.

Die Trajektoriengenerierung und Ansteuerung wird erst ca.
7 Sekunden nach Motorausfall gestartet, damit die Einlei-
tung der Autorotation schon abgeschlossen ist und sich
die Drehzahl wieder stabilisieren konnte. Die Trajektorie
startet immer fur zwei Sekunden mit einem Geradeausflug
des Hubschraubers, um zu gewahrleisten, dass genligend
Zeit zum Ansteuern des ersten Segmentes vorhanden ist.
Sobald der Hubschrauber in die N&he des letzten Weg-
punktes kommt, werden das Abfangmandver und die
Landung eingeleitet um die Autorotation sicher abzu-
schlieflen.

5.1. Ansteuerung der Trajektorie

Die in Stateflow implementierte Ansteuerung der Trajekto-
rie wird gleichzeitgig mit der Trajektoriengenerierung kurz
nach Motorausfall getriggert. Hierbei werden der urspriing-
lichen Missionssteuerung alle Rechte entzogen und der
Geschwindigkeitsregler aktiviert. Folgende Gréfien werden
wahrend der Trajektorienansteuerung kommandiert:

—  Vorwértsgeschwindigkeit
—  Kollektivsteuerwinkel 2J

coll »

—  Hangewinkel @ und
—  Azimutdrehrate W' .

Jedes Segment wird von der Trajektorienansteuerung mit
einem Vorhalt von 2 Sekunden angesteuert. Beim Um-
schalten zwischen den beiden Segmenten werden die
Steuereingaben kontinuierlich gedndert um einen glatten
Ubergang zu gewahrleisten und starke Steuerreaktionen
aufgrund sich stark andernder Steuereingaben zu vermei-
den.

5.1.1. Ansteuerung der Geradensegmente

Die Geradensegmente sind durch einen Startpunkt einen
Zielpunkt und den Bahnwinkel definiert. Die Ansteuerung
setzt den Hangewinkel und die Azimutdrehrate auf Null.
Die Korrektur einer seitlichen Ablage gegenlber der Tra-
jektorie und einer abweichenden Orientierung wird durch
einen gesonderten Regler, s. Abschnitt 5.2, tberpriift und
gegebenenfalls korrigiert.
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Aus dem spezifierten Bahnwinkel errechnet die Ansteue-
rung Uber die bekannten stationdren Autorotationsdaten
eine mittlere Vorwartsgeschwindigkeit und den dazugehd-
rigen Kollektivsteuerwinkel. Eine mittlere Vorwartsge-
schwindigkeit wird gewahlt, damit Gber den Kollektivsteu-
erwinkel noch Korrekturmdglichkeiten beziglich der Sink-
geschwindigkeit zum Erreichen des gewahlten Bahnwin-
kels existieren.

5.1.2. Ansteuerung der Kurvensegmente

Die Kurvensegmente in den Trajektorien sind durch den
Kurvenradius, den Drehsinn, sowie die Vorwérts-
geschwindigkeit definiert. Aus dem Kurvenradius, dem
Drehsinn und der Vorwartsgeschwindigkeit ergeben sich
die zu kommandierenden H&ngewinkel, und Azimut-
drehraten. Die Vorwértsgeschwindigkeit ist durch die Tra-
jektorie definiert und der Kollektivsteuerwinkel ergibt sich
aus der geforderten Sinkgeschwindigkeit.

5.2. Standlinienregelung

Neben der Trajektorienansteuerung wurde noch ein
Standlinienregler zur Einhaltung der Trajektorie implemen-
tiert. Abweichungen von der Trajektorie werden haupt-
sachlich durch endliche Reaktionszeiten des Hubschrau-
bers auf die Steuereingaben, Windeinflisse und den
Ubergang zwischen Kurven- und Geradensegmenten
verursacht.

Fir die Korrektur der seitlichen Ablage, wird eine Standli-
nienregelung, analog der von Brockhaus [7] vorgestellten,
verwendet. Hierbei wird die Abweichung von der Trajekto-
rie, sowie die relative Orientierung gegenuber der Trajek-
torie gegeneinander gewichtet und resultierend ein zusatz-
licher Hangewinkel fur einen koordinierten Kurvenflug
kommandiert.

(13)®, =K,-D-K,, (\PTraj _‘PSens)’

Die Faktoren KD und KA\P wurden so gewahlt, dass

innerhalb der Gerade, die durch eine Ablage von 5 m und
einer Azimutdifferenz von 10 ° definiert ist, der Ha ngewin-
kel zuriickkommandiert wird um ein Uberschwingen zu
vermeiden.

Die Abweichung in Langsrichtung von der Trajektorie wird
durch ein Verstellen des Kollektivsteuerwinkels realisiert,
da sich bei gleichbleibender Vorwartsgeschwindigkeit der
Kollektivsteuerwinkel auf die Sinkgeschwindigkeit und
somit auch auf den Bahnwinkel auswirkt.

5.3. Beispiel

Als Beispiel fur die Ansteuerung und Trajektorieneinhal-
tung wurde die Hubschraubersimulation in einer H6he von
400 m gestartet. Nach 15 s Flugzeit féllt der Motor aus
und die Autorotation wird eingeleitet. Nach weiteren 7 s
Ubernimmt die Trajektorienplanung und Steuerung die
Kommandos und die generierte Trajektorie wird abgeflo-
gen. Bild 9 zeigt den Verlauf der Drehzahl und Bild 10 den
Verlauf der Langsbewegung. Bild 11 und 12, zeigt eine
Draufsicht auf die Trajektorie und eine drei-dimensionale
Ansicht mit Gelande. Die maximale seitliche Ablage von
der Trajektorie betragt 13,5 m. Dabei ist anzumerken,
dass noch Verbesserungspotential in der Trajektorie-
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nansteuerung und Einhaltung vorhanden ist.

Rotorwinkelgeschwindigkeit

; ; .
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BILD 9. Rotorwinkelgeschwindigkeit.

Langsbewegung
25 T T T

‘]

[m,m/s,

70
Time [s]

BILD 10. L&ngsbewegung.
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BILD 11.  Flugbahn und Trajektorie in der Projektion.

©DGLR 2009

Flugbahn - 3D

1000
900
800 1+ Trajektorie
- Flugbahn
700

600

4000 0%

IR
2000 3000

1000

xtml y [m]

BILD 12.  Flugbahn und Trajektorie.
6. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Es wurde gezeigt, dass eine Steuerung und dadurch ein
Abfliegen einer Trajektorie wahrend der Autorotation auto-
nom mdoglich sind. Durch Variation der Vorwarts-
geschwindigkeit und des Kollektivsteuerwinkels ist es
mdglich die Sinkgeschwindigkeit in einem grofRen Bereich
zu variieren und sicher zu mandvrieren. Dafiir wurden mit
Hilfe der Blattelemententheorie verschiedene stationare
Betriebspunkte wahrend des Autorotationsfluges fur einen
generischen UAV-Hubschrauber bestimmt, welche als
Grundlage fur die Trajektorienberechnung und Ansteue-
rung dienen. Fur eine Notlandung ist es ausreichend die
Trajektorie aus einfachen Segmenten, Kurven mit kon-
stantem Radius und Geraden, zusammenzusetzen und
durch geschickes Ansteuern in Verbindung mit einem
Standlinienregler, diese automatisch einzuhalten.

Es wurden auBerdem eine Methode zur Bestimmung der
maximalen Reichweite von Hubschrauber-UAVs im Auto-
rotationsflug und eine mogliche Kostenfunktion fir die
Selektion von in Fragen kommenden Notlandeplatzen
vorgestellt. Desweiteren wurde gezeigt, dass es mit dem
ausgewahlten Konzept zur Trajektoriengenerierung mog-
lich ist, Trajektorien in bergigem Geldnde zu finden und
ein Konzept zur Bewertung dieser wurde vorgestellt. Das
vorgestellte Verfahren wird in Zukunft weiter auf Robust-
heit getestet. Allerdings besteht bei diesem Ansatz nicht
der Anspruch immer eine Trajektorie zu finden, falls vor-
handen. Weitere Arbeiten in dem Bereich der A*-und
Dijkstra-Suche zur Trajektoriengenerierung fiir Autorotati-
onsfliige sind daher méglich, beanspruchen allerdings bei
grofRen zu betrachtenden Flachen viel Rechenzeit.

7. BEZEICHNUNGEN
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T
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Geschwindigkeit
Dichte

Hangewinkel
Bevorzugter Anflugbereich

urve 9€flogener Kurvenwinkel

Orientierung der Trajektorie

Orientierung des Hubschraubers

Winkelgeschwindigkeit des Rotors
Winkelgeschwindigkeit des Rotors bei
Antriebsausfall

Winkelgeschwindigkeit des Rotors am Ende des
Abfangbogens
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