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Abstract

The wide flight envelope of tilt-wing aircraft includes VTOL and high flight speeds, making
them attractive for various applications such as inspection, air delivery and air taxi. The
different flight states —from thrustborne to liftborne— place high demands on the design
of aircraft and control system. Thanks to current technologies, tilt-wing aircraft can
be designed unstable to achieve high flight performance. Nevertheless, stabilization is a
mandatory criterion which must always be fulfilled. The required flight controller must
therefore ensure stabilization throughout the entire flight envelope while enabling high

flight performance.

In this work, a flight state controller is designed and evaluated which finds a compromise to
achieve high flight performance while maintaining the required flying qualities for tilt-wing
aircraft. This supports the ability to shift the design objectives of tilt-wing aircraft to good
flight performance. The contradictory goals of high flight performance and good flying
qualities on the one hand and the conflicting requirements for high flight performance in

different flight conditions on the other are discussed.

The designed flight state controller enables an optimal compromise between these con-
tradictory goals based on the consideration of predefined criteria. Feedforwarding a trim
control vector allows stationary flight in the entire flight envelope. For the usually large
number of manipulated variables, a suitable trim control vector is selected on the basis of
different criteria of flight performance and flying qualities. A control allocation preserves the
control reserves required for stabilization and generates a compensated control deflection by
applying the pseudoinverse. The reserve of the manipulated variable is taken into account
implicitly by an artificial reduction of the control effectiveness. The designed approach of
the flight state controller is applied to an example aircraft with high flight performance
and a large number of control variables. The functionality of the approach is proven by

means of a nonlinear simulation and final flight tests.



III

Kurzfassung

Der grofle Flugbereich von Kippfliigel-Fluggeréten beinhaltet den Schwebeflug und hohe
Fluggeschwindigkeiten, das macht sie attraktiv fiir verschiedene Einsatzgebiete wie Inspekti-
on, Luftzustellung und Luft-Taxis. Die unterschiedlichen Flugzustinde —von schubgetragen
bis auftriebsgetragen — stellen hohe Anforderungen an den Entwurf von Fluggerédt und
Regelung. Dank aktueller Technologien kénnen die Fluggerdate zum Erreichen hoher Flug-
leistungen auch instabil ausgelegt werden. Die Stabilisierbarkeit stellt dabei allerdings ein
stets zu erfiillendes, notwendiges Kriterium dar. Die erforderliche Flugregelung muss somit
eine Stabilisierung im gesamten Flugbereich sicherstellen, wihrend hohe Flugleistungen

ermoglicht werden.

In dieser Arbeit wird ein Flugzustandsregler entworfen und evaluiert, der einen Kompro-
miss zum Erreichen von hohen Flugleistungen bei gleichzeitiger Wahrung erforderlicher
Flugeigenschaften fiir Kippfliigel-Fluggerite findet. Damit wird unterstiitzt, dass sich die
Auslegungsziele von Kippfliigel-Fluggeriten zu guten Flugleistungen verschieben kénnen.
Es werden zum einen die widerspriichlichen Ziele hoher Flugleistungen und guter Flugei-
genschaften und zum anderen die gegensétzlichen Anforderungen fiir hohe Flugleistungen

in den unterschiedlichen Flugzustdnden diskutiert.

Der entworfene Flugzustandsregler ermoglicht einen optimalen Kompromiss zwischen
den gegensitzlichen Anforderungen anhand der Beriicksichtigung entsprechend definier-
ter Kriterien. Die Vorsteuerung von Trimm-Steuervektoren macht die Flugzustinde des
groflen Flugbereichs jeweils zu einem Gleichgewichtszustand. Fiir die iiblicherweise grofle
Anzahl an SteuergroBlen wird anhand verschiedener Kriterien der Flugeigenschaften und
Flugleistungen ein geeigneter Verlauf der einzelnen Trimm-Steuergréfien ausgewéhlt. Eine
Steuergrofienzuordnung gewéhrleistet die zur Stabilisierung notigen Steuerreserven und
erzeugt durch die Verwendung der Pseudoinversen einen kompensierten Steuergréfienaus-
schlag. Dabei wird die verbleibende Steuerreserve durch eine kiinstliche Reduktion der
Wirksamkeit implizit beriicksichtigt. Der entworfene Ansatz des Flugzustandsreglers wird
fiir ein Beispielfluggerét mit hohen Flugleistungen und einer groen Anzahl an Steuergréfien
angewendet. Mittels einer nichtlinearen Simulation und abschlieender Flugversuche wird

die Funktionalitdt und Leistungsfahigkeit des Ansatzes nachgewiesen.






Inhaltsverzeichnis

Symbolverzeichnis VII

1 Einleitung

1.1 Problemstellung und Stand der Technik . . . . . . .. .. .. .. ... ...
1.2 Ziel und Aufbau der Arbeit . . . . . . ..o
2 Kippfliigel-Fluggerit 7
2.1 Flugmechanik . . . . . . . . . .. 7
2.1.1  SteuergroBen . . .. ... 7
2.1.2  Stabilitdt . . . ... 8
2.1.3 Stabilisierbarkeit . . . . .. ..o oL 10
2.1.4 Stationdre Flugzustdnde . . . . . .. . .. ... oo 12
2.1.5  Zuordnung der Steuergrofen . . . . . ..o oL 13
2.1.6  Flugeigenschaften und Flugleistungen . . . . . . . . . .. .. .. .. 14
2.2 Modellbildung . . . . . . ..o 16
2.2.1 Simulationsumgebung . . . . ... ..o 16
2.2.2 Komponentenbasierte Methode . . . . . .. ... ... ... .... 17
2.2.3 Evaluation anhand Windkanalmessungen . . . . . . . .. .. .. .. 24
3 Auslegung von Fluggerit und Flugregelung 27
3.1 Ziele der Auslegung . . . . . . . ... 27
3.1.1 Geringer Leistungsbedarf . . . . . . ... ... 0000 28
3.1.2  Grofler Flugbereich . . . . . .. ... ... ... ... ... ... 34
3.1.3 Hohe Steuerreserven . . . . . . . .. ... 37
3.1.4  Gutes Storverhalten . . . . ... ... 38
3.2 Auslegung der Entwurfsparameter . . . . . . .. ... ..., 39
3.2.1 Tragfliigel . . . . . . . 39
3.2.2 Antriebssystem . . . .. ... 45
3.2.3 Schwerpunktlage . . . . . . .. ... 50

3.2.4  Leitwerk . . . . . . 52



VI Inhaltsverzeichnis
3.25 Klappenund Ruder . . . . . . . .. ... ... L. 53

3.3 Auslegung des Flugregelungssystems . . . . . . .. . . ... .. ... ... 55
3.3.1 Flugzustandsregler . . . . . . . .. ... . oL 5

3.3.2  Trimm-Steuervektor . . . . . .. ... oo 63

3.3.3 Steuergroflenzuordnung . . . . .. ... 69

4 Realisierung anhand eines Beispielfluggerites 76
4.1 Das Beispielfluggerdt . . . . . . . . ... oo 76
4.1.1 Fluggerédte-Konfiguration . . . . . . ... ... .. ... ... .... 76

4.1.2  Steuergroflen und Leitwerk . . . . . . .. .00 78

4.1.3 Linearisierung . . . . . . . .. ..o 80

4.2 Verlauf des Trimm-Steuervektors . . . . . . . . . .. . ... ... ... .. 80
4.2.1 Abtasten der Losungsmenge . . . . . .. ..o 81

4.2.2 Betrachtung des stationdren Horizontalflugs . . . . . .. .. .. .. 83

4.2.3 Erweiterung fiir stationédre Vertikalgeschwindigkeiten . . . . . . .. 89

4.2.4 Bewertung des ausgewahlten Trimm-Steuervektors. . . . . . . . .. 90

4.3 Zuordnung der Steuergréfen . . . . . .. ..o 96
4.3.1 Symmetrische Steuerreserve . . . . . .. .. ... L 0L 96

4.3.2  Steuerausschldge fiir kompensierte Beschleunigungen . . . . . . .. 99

4.3.3 Erzeugbare Beschleunigungen . . . . . . .. ... ... ... ... . 101

4.4 Simulationsergebnisse und Flugversuche mit dem Beispielfluggerdat . . . . . 104
4.4.1 Simulation . . . . .. .. 104

4.4.2 Flugversuche . . . . . . . . . 108

4.5 Diskussion der Ergebnisse . . . . . . .. ... oo 112

5 Zusammenfassung und Ausblick 114
Literaturverzeichnis 119
A Matrizen 126

B Beispielfluggerit 128



VII

Symbolverzeichnis

Lateinische Symbole

a1 bis as3

LT e
NN
S

k]
=
o

el

— 0

ka
krl ’ kr2
lﬂ

I

Parameter der Funktion zur Reduktion des Standschubs
Beschleunigungsvektor [, 0, w]”

Spannweite

Auftriebskraft

Zustandsmatrix der linearisierten Regelstrecke
Eingangsmatrix der linearisierten Regelstrecke
Ausgangsmatrix der linearisierten Regelstrecke
Auftriebsbeiwert von Profil und Tragfliigel
Widerstandsbeiwert von Profil und Tragfliigel
Momentenbeiwert von Profil und Tragfliigel
Propellerdurchmesser

Oswald-Faktor

Schub (SteuergroBe)

Schub der Hauptantriebe (Steuergrofie)

Schub des Heckantriebs (Steuergrofe)

erzeugte Standschubkraft

effektive Schubkraft unter Anstromung

Vertikalkraft

Erdbeschleunigung

Gewichtskraft

Ubertragungsfunktion einer linearisierten Regelstrecke
statische Ubertragungsmatrix der Steuergréfien

der linearisierten Regelstrecke

Fortschrittsgrad

Jakobi-Matrix

Kontraktionsfaktor des Propellerabwinds

Faktoren zur Reduktion der Ruderwirkung
Referenztiefe des Tragfliigels

Mittlere Tiefe des Tragfliigels (hdufig Rechteckfliigel)



VIII Symbolverzeichnis

L,M,N Roll-/Nick-/Giermoment,

M., Matrix zur Transformation des Zustandsvektors

D, q,T Drehrate um die flugzeugfeste x-/y-/z-Achse

D, q, T Drehbeschleunigung um die flugzeugfeste a-/y-/z-Achse
q Staudruck

P (Antriebs-)Leistung

Pt Schwebeleistung

Piau induzierte Leistung

Ppara parasitiare Leistung

Prax maximale Antriebsleistung

Plgeal ideale Antriebsleistung

R Diagonalmatrix der normierten Steuerreserve

Re Reynolds-Zahl

S komplexe Frequenzvariable

S Fliche (i.A. des Tragfliigels)

Sprop Propellerfliche

t Zeit

T Zeitkonstante

Tr Totzeit

Ty Verdopplungszeit

u Steuergroflenvektor der linearisierten Regelstrecke
U, v, W x-/y-/z-Komponente der inertialen Geschwindigkeit
Ug, Vg, Wq x-/y-/z-Komponente der aerodynamischen Geschwindigkeit
Uindu induzierte Geschwindigkeit

U Steuergréffenzuordnungsmatrix

v Geschwindigkeitsvektor [u, v, w]"

V Leitwerksvolumen

w Widerstandskraft

w (SteuergroBen-) Wirksamkeitsmatrix

T x-/y-/z-Komponente der inertialen Beschleunigung
Tsp Position des Schwerpunktes in z-Richtung

Thaupt Position der Hauptantriebe in x-Richtung

Theck Position des Heckantriebs in z-Richtung

X Zustandsvektor der linearisierten Regelstrecke
Yhaupt Position der Hauptantriebe in y-Richtung

Y Ausgangsvektor der linearisierten Regelstrecke



IX

Griechische Symbole

t;>m>/ﬁ>/>/§Q
o+

X

Re

S A Mmoo DO D

=

Q
jms)

Ohlw

Wprop

Anstellwinkel

optimale Gleitzahl

Zuspitzung des Tragfliigels
Rudertiefenverhéltnis

Eigenvektor der linearen Zustandsmatrix

Streckung des Tragfliigels

virtuelle Steuergrofle (rotatorische/translatorische Beschleunigung)

kinematische Viskositat der Luft
(Luft-)Dichte

Héngewinkel

Nicklagewinkel

Azimut (Steuerkurs)

Anderungsrate des Azimuts

Querruder (SteuergroBe)

Seitenruder (Steuergrofe)

Hohenruder (Steuergrofe)
Propellerwirkungsgrad

Auftriebsklappen (Steuergrofie)
Kippwinkel des Tragfliigels (Steuergrofe)
Kippwinkel des Hohenleitwerks (Steuergrofe)
generische Steuergrofie
Drehgeschwindigkeit eines Propellers

Drehratenvektor [p, ¢, r|T

Indizes, Operatoren und Zusitze

AP

Abweichung der Grofie

Abweichung der Grole | von Arbeitspunkt

Partielle Ableitung der Grofe

Inverse der Grofle

Pseudoinverse der Grofie

transponierte Grofle

GroBe | beschrieben im (bspw. horizontalen) Koordinatensystem
Wert der Grofle | | im Arbeitspunkt

Vorgabewert der Grofie



X Symbolverzeichnis

abs Absolutwert der Grofle

mess Messwert der Grofle

f Grofle | | beziiglich des Tragfliigels

hlw Grofle | beziiglich des Hohenleitwerks

olw Grofle | | beziiglich des Seitenleitwerks

haupt Grofle | | beziiglich der Hauptantriebe

heck Grole ' beziiglich des Heckantriebs

SP Grofe | | beziiglich des Schwerpunktes

NP Grofle | | beziiglich des Neutralpunktes

li/re GroBe | beziiglich der linken/rechten Tragfliigelhilfte

Koordinatensysteme

f flugzeugfestes Koordinatensystem
h horizontales Koordinatensystem
1 inertiales Koordinatensystem
k Komponenten Koordinatensystem
Abkiirzungen
AP Arbeitspunkt
CFD numerische Stromungsmechanik (engl. Computational Fluid Dynamics)
FZ Flugzustand
INDI inkrementelle nichtlineare dynamische Invertierung

(engl. Incremental Nonlinear Dynamic Inversion)
LQR linear-quadratischer Regler (engl. Linear-Quadratic Regulator)
PID Proportional-Integral-Differential Regler
(engl. Proportional-Integral-Derivative Controller)
UAS zivile unbemannte Luftfahrtsysteme
(engl. Unmanned Aerial Systems)
VLM Wirbelgitterverfahren (engl. Vortex Lattice Method)
VTOL Féahigkeit eines Fluggerates, Start und Landung senkrecht
auszufiihren (engl. Vertical Take-Off and Landing)



1 Einleitung

Hohe Flugleistungen und eine Senkrechtstartfdhigkeit in einem Fluggerét zu kombinieren,
stellt hohe Anforderungen an den Entwurf von Fluggerédt und Regelung. Der Flugbereich
von sogenannten Wandel-Fluggeriten, welche diese Fahigkeiten vereinen, beinhaltet schub-
getragene und auftriebsgetragene Flugzustédnde. Der Schwebeflug erlaubt ihnen unabhéngig
von der Infrastruktur von Flugplidtzen zu operieren und der Flachenflug erméglicht eine
grofle Reichweite und hohe Fluggeschwindigkeiten. Kippfliigel-Fluggerite stellen mit ihrer
Fahigkeit, den Tragfliigel um die laterale Achse kippen zu koénnen, eine besondere Kon-
figuration der Wandel-Fluggerite dar. In den 1950er und 1960er Jahren ist intensiv an
Kippfliigel-Fluggerédten geforscht worden. Zu den bekanntesten Fluggerdten dieser Zeit
zéhlen die Vertol VZ-2, die Hiller X-18, die LTV XC-142 und die Canadair CL-84, siehe
Abbildung 1.1.

(¢) LTV XC-142 [3] (d) Canadair CL-84 [4]

Abbildung 1.1: Historische Kippfliige-Fluggerite aus den 1950er und 1960er Jahren

Ein Grofteil der historischen Kippfliigel-Fluggerite wurde fiir den militarischen Einsatz
entwickelt. So sollte eine Flugbereitschaft auch bei zerstorten Start- und Landebahnen
aufrechterhalten werden [5]. Aber auch zivile Ansétze zur Entlastung der Start- und
Landebahnen grofier Flughifen durch VTOL!-fihige Zubringer-Fluggerite trieben die

Entwicklung von Wandel-Fluggeréten voran [6]. Die aufgrund der damaligen Geritetechnik

lengl. Vertical Take-Off and Landing, Fahigkeit Start und Landung senkrecht ausfithren kénnen
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beschrinkten Moglichkeiten bei der Realisierung von Regelungssystemen, erlaubten nur
eine geringfiigige Entlastung des Piloten bei der Stabilisierung der Fluggerédte. Daher
waren gute Flugeigenschaften hinsichtlich natiirlicher Stabilitdt und Steuerbarkeit stets

das dominierende Ziel der Auslegung dieser Kippfliigel-Fluggerite [7].

Bei Kippfliigel-Fluggeriten wird der Abwind der Antriebe genutzt, um zu verhindern, dass
die Stromung vom Tragfliigel ablost und damit schwer kontrollierbare Systemzusténde
auftreten [8]. Dazu wurden die historischen Kippfliigel-Fluggerite derart ausgelegt, dass
grofle Antriebsdurchmesser und tiefe Tragfliigel mit einer geringen Streckung entstan-
den. Auf diese Weise konnten die Kippfliigel-Fluggerdte vom Abwind der Hauptantriebe
grofftmoglich profitieren und einen Stromungsabrisses in groffen Bereichen des Tragfliigels
verhindern. Als Hochauftriebshilfen wurden grofle Ruderklappensysteme und fiir ausreichen-
de Steuerbarkeit teilweise zusétzliche Antriebe zur Erzeugung von Nick- und Giermomenten
verwendet. Diese Auslegungsziele stehen im Widerspruch zu guten Flugleistungen in den
auftriebsgetragenen Flugzusténden [7]. Die geringen Flugleistungen und die verbleibende
hohe Arbeitsbelastung bei der Steuerung fiihrten dazu, dass nur wenige der Entwiirfe {iber

den Status als Experimentalflugzeug hinaus weiter verfolgt wurden [8].

(a) Rolls-Royce EVTOL [9] (b) Airbus Vahana [10]

—_—

(¢) NASA GL-10 [11] (d) Beispielfluggeriit

Abbildung 1.2: Aktuell in der Entwicklung befindliche Kippfliige-Fluggerite

In den letzten Jahren ist durch die Verfiigbarkeit von skalierbaren elektrischen Antrieben
und elektronischen Komponenten das Interesse an Fluggerdten mit Senkrechtstartfdhigkeit
erneut gestiegen. Das gilt fiir verschiedene zivile Einsatzgebiete, wie Uberwachung, Inspek-
tion und Luftzustellung. Diese Einsatzgebiete konnen héufig von kleinen unbemannten
Fluggeriiten (UAV?) bedient werden [12]. Aber auch aktuelle Konzepte verschiedener Luft-
Taxis fiir urbane On-Demand Mobility® erfordern eine Senkrechtstartfihigkeit [13, 14].

2engl. Unmanned Aerial Vehicle
3individueller Personentransport auf Abruf
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Die neuen Technologien und neue Moglichkeiten der Automatisierung erlauben einen
Entwurf von Kippfliigel-Fluggeriten, welche durch kiinstliche Stabilisierung sowohl gute
Flugeigenschaften als auch hohe Flugleistungen aufweisen. Die natiirliche Stabilitét ist somit
nicht mehr erforderlich. Einige beispielhafte Fluggerite sind in Abbildung 1.2 dargestellt.
Dabei fallen im Vergleich zu den historischen Fluggerdten kleinere Antriebsdurchmesser
und Tragfliigel mit einer hohen Streckung auf [15]. Durch diese Auslegung sollen aktuelle
Kippfliigel-Fluggerédte neben der Senkrechtstartfahigkeit zusétzlich gute Flugleistungen in

Form von grofle Reichweiten und hohen Fluggeschwindigkeiten aufweisen.

1.1 Problemstellung und Stand der Technik

In der Flugmechanik folgt aus einem Wunsch nach guten Flugeigenschaften und gleich-
zeitig hohen Flugleistungen hiufig ein Zielkonflikt [16]. So fithrt eine Auslegung fiir hohe
Flugleistungen in dem meisten Féllen zu einer Verschlechterung der Flugeigenschaften
des Fluggerétes. Zusétzlich kann schon die alleinige Forderung nach hohen Flugleistungen
bei Kippfliigel-Fluggerédten durch den grofien Flugbereich in sich zu einem Zielkonflikt
fithren. So muss beispielsweise die Auslegung des Antriebsstrangs einen Kompromiss
zwischen hohen Flugleistungen in schubgetragenen sowie hohen Flugleistungen in auftriebs-
getragenen Flugzustanden finden. Flugzustandsanderungen erfolgen durch ein Kippen
des Tragfliigels, wobei sehr hohe Anstellwinkel auftreten. Daher ist bei der Auslegung
von Fluggerdat und Regelung eine besondere Betrachtung der Stromungsverhéltnisse am
Tragfliigel notig. Eine geschickte Auslegung von Tragfliigel und Antriebssystem kann
verhindern, dass durch das Abreiflen der Stromung in groffen Bereichen des Tragfliigels
unkontrollierbare Flugzustinde auftreten. Als Entwurfsparameter zur Gestaltung einer
geeigneten Propeller-Fliigel-Interaktion sind mafigeblich der Propellerdurchmesser sowie

die Streckung und die Tiefe des Tragfliigels aufeinander abzustimmen.

Die Moglichkeit der Stabilisierung durch aktuelle Regelungskonzepte erlaubt eine Auslegung
von Kippfliigel-Fluggeriten mit hoheren Flugleistungen auf Kosten guter natiirlicher
Flugeigenschaften. Dabei stellt die Stabilisierbarkeit ein stets zu erfiillendes, notwendiges
Kriterium dar. Um dieses zu garantieren, miissen die Stellgeschwindigkeiten der Aktuatoren
beriicksichtigt werden und eine ausreichende Steuerreserve gewihrleistet sein. Somit kénnen
auch bei geregelten Kippfliigel-Fluggerdten die Flugleistungen nicht beliebig gesteigert
werden. Eine der aktuellen Herausforderungen ist es, diese gegensétzlichen Anforderungen
mittels neuer Auslegungsstrategien und durch die Nutzung von aktuellen Regelungsansétzen

7ZU vereinen.
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In der Literatur finden sich verschiedene Ansétze zur Regelung von Kippfliigel-Fluggeriten
in Form von Lage- oder Flugzustandsreglern. Der grofle Flugbereich mit stark nichtlinearem
Systemverhalten erfordert eine Anpassung des Reglers an den Flugzustand (z.B. engl.
gain scheduling). In [17] und [18] werden die Reglerverstérkungen lediglich auf Basis der
Wirksamkeitsinderung der Steuergréfie angepasst. In [19] und [20] wird jeweils ein PID*-
Regler, in [21] ein H-infinity-Regler® und in [22] ein INDI®-Regler vorgestellt. Sowohl [23]
als auch [24] verwenden LQ-Regler” zur Lageregelung von Kippfliigel-Fluggeriten. Einige
der Konzepte sehen eine Vorsteuerung von Trimm-Steuergroen vor [17, 20, 18, 24, 25],
allerdings wird zur Begriindung der Auswahl ausschliefllich auf die Steuerbarkeit verwiesen.
Einige Konzepte belegen einzelne Steuergréfien bei der Vorsteuerung mit Nebenbedingungen,
so werden in [20] und [25] beide Tragfliigel stets gleich gekippt. Es finden sich keine Ansitze,
welche eine Auswahl der Verldufe der Trimm-Steuergrofien unter Beriicksichtigung von

Flugleistungen oder Flugeigenschaften vornehmen.

Die Betrachtung und Einordnung des vorgestellten Zielkonflikts bei einem Wunsch nach
guten Flugeigenschaften und hohen Flugleistungen erfordert eine Beschreibung der Auswir-
kungen der Entwurfsparameter auf das Systemverhalten der Fluggerdte. Da beim Entwurf
von Kippfliigel-Fluggeriaten sowohl Betrachtungen von sehr hohen Anstellwinkeln als auch
von schubgetragenen Flugzustidnden notig sind, eignen sich Anséitze der Modellierung
von Fldchenflugzeugen nicht uneingeschréankt. In der Literatur finden sich zur Modellie-
rung von Wandel-Fluggeréiten unterschiedliche Ansétze, wie beispielsweise Windkanal-
Untersuchungen [25], Methoden der numerische Strémungsmechanik (CFD8-Analysen [26]
und VLM?®-Berechnungen [27]) und Freiflugversuche [19]. In der Entwurfsphase sollen in
dieser Arbeit Anderungen der Konfiguration des Fluggerites beziiglich Fliigelgeometrie,
-profil und Antrieben einfach moglich sein. Fiir eine Betrachtung der Auswirkungen im

gesamten Flugbereich benotigen diese Ansétze allerdings einen sehr groffen Aufwand.

Bei dhnlichen Anforderungen an die Modellierung hat in [28] eine Methode zur Beschrei-
bung der Propeller-Fliigel-Interaktion bei einem Fldchenflugzeug Anwendung gefunden. In
29] wird eine komponentenbasierte Methode zur Modellierung eines Kipprotor-Fluggerites
beschrieben. Sowohl [30] als auch [31] teilen den Tragfliigel eines Kippfliigel-Fluggerites je-
weils nach einer komponentenbasierten Methode in eine vom Propellerabwind iiberstrémten

und einen nicht tiberstromten Teil auf. In [24] wird eine komponentenbasierte Methode zur

4engl. Proportional Integral Derivative

5Verfahren des Reglerentwurfs als Optimierungsproblem
6engl. Incremental Nonlinear Dynamic Inversion

engl. Linear-Quadratic Regulator

engl. Computational Fluid Dynamics

7
8
Yengl. Vortex Lattice Method
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Modellierung von Kippfliigel-Fluggerdten beschrieben, die eine geeignete Ausgangssitua-
tion zur Betrachtung der Auswirkungen einer Anderung der Entwurfsparameter auf die

Flugmechanik darstellt.

1.2 Ziel und Aufbau der Arbeit

Ziel dieser Arbeit ist es, einen Flugzustandsregler zu entwerfen, der einen sicheren Flug-
betrieb von Kippfliigel-Fluggerédten mit hohen Flugleistungen erlaubt. Dabei stellt der
Zielkonflikt eines Wunsches nach guten Flugeigenschaften und hohen Flugleistungen eine
Herausforderung sowohl fiir den Entwurf des Fluggeréites als auch fiir den Entwurf des
Reglers dar. Der Flugzustandsregler schafft eine Losung des erforderlichen Kompromisses
im Bereich der Regelung durch das Vorsteuern geeigneter Trimm-Steuergrofien und die

Gewiéhrleistung notiger Steuerreserven.

Als Flugzustandsregler wird in dieser Arbeit ein auf einem L@Q-Regler basierendes Reg-
lerkonzept entworfen. Der Flugzustandsregler passt die Reglerverstarkungen und Steu-
ergroflenzuordnung in Abhéangigkeit vom Arbeitspunkt an. Um einen Flugzustand zu
einem Gleichgewichtszustand zu machen, werden geeignete Trimm-Steuergréfien vorge-
steuert, die anhand verschiedener Kriterien der Flugleistungen und Flugeigenschaften
ausgewihlt werden. Diese Auswahl optimaler Verldufe der Trimm-Steuergréfien erfolgt
als wesentliche Neuerung unter Beriicksichtigung der Gradienten der Steuergrofien, der
verbleibenden Steuerreserve, der Stabilitdt und Storbarkeit aber auch des Leistungsbedarfs.
Eine Steuergréffenzuordnung mit impliziter Beriicksichtigung der Steuerreserve erméglicht
eine ausreichende Stabilisierbarkeit fiir jeden Arbeitspunkt im Flugbereich. Zur Analyse
der Einfliisse verschiedener Entwurfsparameter und zum Reglerentwurf wird im Rahmen
dieser Arbeit eine Methode basierend auf [24] verwendet, die das Fluggerét in einfache
Komponenten zerlegt und die wirkenden Kréfte und Momente einzeln berechnet. Die
Modifikationen der analytischen und halb-empirischen Gleichungen zur Beschreibung der
Aerodynamik aus [15], erhoht die Modellgiite zur Betrachtung der Auswirkungen einer

Anderung Entwurfsparameter auf die Flugmechanik.

Um einen geeigneten Flugzustandsregler entwerfen zu kénnen, wird im Kapitel 2 zunéchst
ein grundlegendes Verstédndnis der Flugmechanik von Kippfliigel-Fluggeridten aufgebaut.
Die im weiteren Verlauf der Arbeit durchgefithrte Analyse der Auswirkungen von Ande-
rungen der Auslegungsparameter zur Flugleistungssteigerung auf die Flugeigenschaften
und auf das Regelungssystem erfolgt anhand einer komponentenbasierten Modellierung

der Fluggerite.
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Eine Diskussion des Zielkonfliktes guter Flugeigenschaften und hoher Flugleistungen zu
Beginn von Kapitel 3 erlaubt die Einschatzung der verschiedenen Entwurfsparameter und
ihren Einfluss auf die Flugmechanik. Als Teil des Flugzustandsreglers wird im weiteren
Verlauf des Kapitels dargestellt, wie aus der Vielzahl an moglichen Steuergrofien eines Kipp-
fliigel-Fluggerétes ein geeigneter Vektor ausgewéihlt werden kann, der einen Kompromiss
zwischen den jeweiligen Anforderungen von Flugeigenschaften und Flugleistungen findet.
Da Fluggerite mit hohen Flugleistungen héufig instabile Flugzustinde aufweisen, ist es
die Aufgabe des Flugzustandsreglers diese zu stabilisieren. Dazu werden die tatséchlichen
Steuergrofien den virtuellen Steuergroflen des Lagereglers zum Abschluss von Kapitel 3

unter einer impliziten Beriicksichtigung der SteuergréfSenbeschréinkungen zugeordnet.

In Kapitel 4 wird der entworfene Ansatz des Flugzustandsreglers auf ein Beispielflug-
gerdt mit hohen Flugleistungen angewendet, welches eine Vielzahl an Steuergrofien fiir
schubgetragene und auftriebsgetragene Flugzustiande aufweist. Die Funktionalitdt des
Flugzustandsreglers wird mittels einer nichtlinearen Simulation anhand ausgewéhlter Un-
tersuchungen nachgewiesen. Abschlieende Flugversuche zeigen die Anwendbarkeit des

Ansatzes in der Realitét.



2 Kippfliigel-Fluggerit

Die Betrachtung der Auswirkungen von Flugleistungssteigerungen von Kippfliigel-
Fluggerdaten erfordert als Basis eine grundlegende Kenntnis der Fluggeridte und ihrer
Flugmechanik. Kippfliigel-Fluggeréte zeichnen sich dadurch aus, dass sie ihren Tragfliigel
um die laterale Achse kippen konnen. Das Kippen ermoglicht es den Fluggeréten, senkrecht
zu starten und zu landen, zusédtzlich aber auch einen auftriebsgetragenen, schnellen
Fldachenflug durchzufithren. Somit ergibt sich ein grofler Flugbereich, der abhéngig von
der Auslegung der Kippfliigel-Fluggerite auch durchgehend stationar erflogen werden
kann [5].

2.1 Flugmechanik

Die flugmechanischen Eigenschaften eines Kippfliigel-Fluggeréites verdndern sich mit dem
Kippen des Tragfliigels. Dabei variiert die Wirksamkeit verschiedener Steuergréfien in
Abhéngigkeit des Flugzustandes. Diese werden im Folgenden zunéchst fiir ein klassisches
Kippfliigel-Fluggerét vorgestellt. Zuséatzlich wird die Stabilitdt des Fluggerétes aus Sicht der
Regelungstechnik und der Flugeigenschaften betrachtet. Dabei werden im Besonderen die
Auswirkungen der Eigenschaften der Steuergroflen auf die Stabilisierbarkeit diskutiert. Als
Grundlage fiir spéatere Betrachtungen werden stationére Flugzustidnde und Arbeitspunkte
definiert. Verschiedene Moglichkeiten der Steuergréofenzuordnung zur Erfiillung der Forde-
rung nach einer Stabilisierbarkeit im gesamten Flugbereich werden anhand von Literatur
vorgestellt. AbschlieBend werden die Begriffe Flugeigenschaften und Flugleistungen zur

spateren Verwendung in dieser Arbeit definiert.
2.1.1 Steuergroflen

Die klassische Konfiguration eines Kippfliigel-Fluggerites stellt ein Hochdecker mit min-
destens zwei Propeller-Antrieben dar, welche am Tragfliigel angebracht sind. Im Folgenden
sollen zunéchst die Steuergrofien einer solchen Konfiguration vorgestellt werden, dabei
beschrankt sich diese Arbeit auf die Betrachtung von Propellerantrieben. Im Flachen-
flug dhnelt das Kippfliigel-Fluggerit einem Flachenflugzeug in Drachenkonfiguration und

weist auch alle Steuerflichen dieser Konfiguration auf. In diesem Flugzustand werden
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Rollmomente mittels Ausschligen der Querrudern ¢ und Nickmomente {iber Ausschléige des
Hohenruders 7 erzeugt. Fiir die Steuerung von Giermomenten wird entweder differenzieller
Schub der Hauptantriebe A fyaupe oder ein Ausschlag des Seitenruders ¢ verwendet. Der
Auftrieb wird im Flachenflug durch den Tragfliigel generiert und der kollektive Schub der

Hauptantriebe 2 fuaupt = fhaupt,1i + fhaupt, re Kompensiert den Widerstand.

Fiir schubgetragene Flugzustande wird der Tragfliigel um die laterale Achse gekippt und
annihernd senkrecht gestellt, sodass der Schub der Hauptantriebe die Gewichtskraft kom-
pensiert. Die Steuergréfie zum Einstellen des Tragfliigelkippwinkels wird im Folgenden als
og bezeichnet. Zur Steuerung von Rollmomenten wird im Schwebeflug differentieller Schub
verwendet. Die Querruder bleiben im Schwebeflug als Steuergréfien wirksam und konnen
Giermomente erzeugen, da sie im Abwind der Hauptantriebe angeordnet sind. Dagegen
verliert das Hohenruder ohne freie Anstromung seine Wirksamkeit, sodass Nickmomente
durch andere Steuergrofien erzeugt werden miissen. In der Literatur finden sich dazu ver-
schiedene Moglichkeiten, beispielsweise durch kollektiven Ausschlag der Querruder s oder
durch zyklische Blattverstellung der Hauptantriebe. Am héaufigsten werden Nickmomente
in schubgetragenen Flugzustdnden allerdings durch einen zusétzlichen Antrieb im Heck

des Fluggerites freac erzeugt.

Der Erzeugung eines Momentes um eine flugzeugfeste Achse kann somit keine Steuergrofie
eindeutig fiir den gesamten Flugbereich zugeordnet werden. Der Abwind der Propeller
erzeugt Auftrieb am Tragfliigel und erlaubt die Nutzung der Querruder in schubgetragenen
Flugzustinden. Die Uberstromung des Tragfliigels verursacht allerdings zu beriicksichti-
gende stark nichtlineare Kopplungen zwischen den Hauptantrieben, dem Tragfliigel und
der Querruderwirksamkeit. Die hier vorgestellten Steuergréfien stellen einen moglichen
Satz dar, welcher sowohl aus flugmechanischen als auch aus Griinden zur Steigerung der
Flugleistungen erweitert werden kann. Die Moglichkeiten und Folgen der Erweiterung

werden im Kapitel 3 vorgestellt und diskutiert.
2.1.2 Stabilitat

Das Fluggerét kann als dynamisches System in Form einer linearisierten Zustandsraumdar-

stellung formuliert werden [32]:
I = A(AP) - 0Z + B(AP) - 8y (2.1)

5§ = C(AP) - 6 (2.2)
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Das Symbol § macht deutlich, dass beziiglich eines Zustandes oder einer Steuergriéfie stets
Abweichungen vom Arbeitspunkt (AP) betrachtet werden. Dabei stellt & den Zustands-
vektor, i, den Steuergrofienvektor in absoluten Grofien, i den Messgroflenvektor, A die
Zustandsmatrix, B die Eingangsmatrix und C' die Ausgangsmatrix dar. Der Gleichgewichts-
zustand 07y = 0 des Systems gilt als stabil, wenn die Zustandsmatrix A diagonaldhnlich
ist und alle Eigenwerte A, der Zustandsmatrix die Bedingung Re(\;) < 0 erfiillen [32]. Bei
der Betrachtung der Stabilitdt miissen auch Unsicherheiten in den Modellen und eventuell
stark nichtlineares Verhalten beriicksichtigt werden. Neben den genannten Kriterien ldsst
sich die Stabilitdt der Regelstrecke auch durch eine Anregung durch den Eingangsvektor
iiberpriifen. Dabei gilt die Regelstrecke als stabil, wenn eine beliebige begrenzte Anregung

zu einer begrenzten Anderung des Ausgangsvektors fiithrt [16].

Bei der Betrachtung der Flugmechanik wird klassisch zwischen der statischen und der
dynamischen Stabilitdt unterschieden. Die statische Stabilitéit eines Fluggerétes wird als
die Fahigkeit bezeichnet, nach einer Stérung aus dem Gleichgewichtszustand in einen
Gleichgewichtszustand zuriickzukehren. Die Dynamik dieser riickfiihrenden Bewegung wird
mittels der dynamischen Stabilitdt beschrieben. Eine riickfithrende Bewegung ist also
kein hinreichendes Kriterium fiir dynamische Stabilitéit, da die Bewegung beispielsweise

ungedampft sein kann, wodurch keine dynamische Stabilitit vorliegt.

Fiir eine flugmechanische Betrachtung der Stabilitdt der Langsbewegung wird die Be-
schreibung der Aerodynamik vereinfacht. So werden die durch Uberstrémung entstehenden
Krafte am Tragfliigel und dem Hohenleitwerk in jeweils einer resultierenden Luftkraft
zusammengefasst. Diese greifen im jeweiligen Druckpunkt an und lassen sich in den Auftrieb
und den Widerstand zerlegen. Abhéngig vom Anstellwinkel wandert der Druckpunkt auf
der Sehne des auftriebserzeugenden Profils [33]. Neben dem Druckpunkt ist der Neutral-
punkt bei der Betrachtung der Léngsstabilitdt von Fluggerdten relevant. Fiir das gesamte
Fluggerat existiert ebenso wie fiir den Tragfliigel allein ein Neutralpunkt, der durch die
Lage und Geometrie des Hohenleitwerks beeinflusst wird. In dem Fluggeréte-Neutralpunkt
konnen die Luftkréfte von Tragfliigel und Hoéhenleitwerk zusammengefasst werden, in
diesem Punkt verursacht eine Anstellwinkelénderung eine Anderung der Luftkriifte aber
keine Momentendnderung Cy,|np = 0. Die Position von Neutralpunkt xyp und Schwer-
punkt zsp definieren die statische Stabilitét eines Fluggerites. Eine detaillierte Betrachtung
des gesamten Momentenhaushaltes erfordert zusétzlich die Beriicksichtigung der Antriebe

und Widerstandsanteile.

Cupe = _ NP — Tsp Can (2.3)
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Fiir stationdren —momentenfreien — Flachenflug in einem Arbeitspunkt muss der Druck-
punkt im Schwerpunkt liegen. Fiir statische Léangsstabilitdat muss der Neutralpunkt des
Gesamtfluggerétes im stationdren Flug hinter dem Schwerpunkt liegen, sodass eine Anstell-
winkeldnderung ein riickfithrendes Moment erzeugt. Nach Gleichung 2.3 ergibt sich daraus
die Forderung (', < 0. Um in einem Arbeitspunkt ein Momentengleichgewicht einhalten
zu konnen, wéhrend positiver Auftrieb erzeugt wird, muss die Bedingung Chs a=0 > 0
erfiillt sein [34]. Aus diesen Forderungen ergibt sich das Diagramm in Abbildung 2.1. Ein
statisch instabiles Fluggerit weist durch die Schwerpunktlage einen positiven Gradienten
Chra > 0 auf. Um bei positiven Anstellwinkeln fliegen zu kénnen, muss der Druckpunkt

bei @ = 0 hinter dem Schwerpunkt liegen (Cys a—o < 0). Die Schwerpunktlage definiert

Cwm
N Cw. <0

M
stat. stabil
APy AP,
0 —_

T
/< o
CMa > 0
stat. instabil

\4

Abbildung 2.1: Momentenbeiwert C); des Gesamtfluggerédtes in Abhéngigkeit des Anstell-
winkels « fiir ein statisch stabiles und ein statisch instabiles Fluggeriit

somit mafigeblich die Stabilitdt des Fluggerites in der Langsbewegung. Der Schwerpunkt
verschiebt sich flugzustandsabhéngig durch das Kippen des Tragfliigels iiber den Flug-
bereich in Langsrichtung, was neben der Anstromungsénderung zu einer Beeinflussung
der Eigenbewegung fiihrt. Fiir Kippfliigel-Fluggeréte definiert der Schwerpunkt zusétzlich
durch den Hebelarm der Antriebe und damit in den schubgetragenen Flugzustinden die

verfiigharen Steuerreserven.
2.1.3 Stabilisierbarkeit

Kippfliigel-Fluggeréte weisen im Flugbereich héufig instabile Flugzustande auf [35, 36].
Zuséatzlich ist aufgrund von Flugleistungssteigerungen zur Reduktion des Widerstands im
Fliachenflug eine instabile Auslegung der Langsbewegung zu erwarten [16]. Diese Flug-
zustiande miissen stabilisiert werden, weshalb im Besonderen bei den in dieser Arbeit
betrachteten Kippfliigel-Fluggerédten mit hohen Flugleistungen ein stabilisierendes Rege-

lungssystem benotigt wird.

Regelungssysteme sind im Bereich der Flugregelung haufig kaskadiert aufgebaut [16], als

Vorteile werden dabei der schrittweise Entwurf und die Moglichkeit einer sukzessiven
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Inbetriebnahme von innen nach auflen genannt. Dieser kaskadierte Aufbau besteht in der
innersten Ebene aus der Flugzustandsregelung, welche den Flugzustand regelt und das Flug-
gerdt im gesamten Flugbereich stabilisiert. In der Regelungstechnik kann zur Betrachtung
der Stabilisierbarkeit die Steuerbarkeit im linearen Zustandsraum analysiert werden [37].
Da Kippfliigel-Fluggeriite jedoch stark nichtlineare und auch zeitverénderliche Systeme mit
Beschriankungen der Steuergréfien in Stellgeschwindigkeit und Stellausschlag darstellen, ist
diese regelungstechnische Analyse der Steuerbarkeit im linearen Zustandsraum nur bedingt

aussagekraftig.

Ziel des Flugzustandsreglers ist es, das Fluggerdt unter Beriicksichtigung der Beschréankun-
gen der Steuergrofien bei typischen im Flugbetrieb auftretenden Abweichungen des Zu-
standes zu stabilisieren, also in den Gleichgewichtszustand 02y = 0 zuriickzufiihren. Diese
Stabilisierbarkeit kann beispielsweise mittels eines in [38] vorgestellten Denkmodells be-
trachtet werden. Abbildung 2.2 zeigt die Wirkung einer Zustandsabweichung in einem
aperiodisch instabilen Flugzustand. Ein beliebiger Zustand ¢ der Regelstrecke wird durch
eine Storung aus der Ruhelage ausgelenkt, dadurch entsteht eine sprunghafte initiale
Beschleunigung b, o. Das instabile Verhalten bewirkt eine Verstéarkung der Stérbeschleu-
nigung b,, abhéngig von dem Eigenverhalten des Modells. Das Eigenverhalten wird in
dieser Anschauung durch die Verdopplungszeit Ty charakterisiert, also die Zeit bis sich die
Amplitude des gestorten Zustandes verdoppelt hat.

A
L Steuergrofen-
e max 7 - beschrankung
a /
o :
) "> Beschleinigung b, durch
§ Zustandsabweichung
= bao :
3 1
<5
m
,’\ Beschleunigung b, durch :
ST SteuergroBenausschlag :
| :
) :
I . :
/\br :
L ' >
Tr Ty Zeit, s

Abbildung 2.2: Denkmodel zur Stabilisierbarkeit eines aperiodisch instabilen Flugzustandes
unter Betrachtung der Stelldynamik und Beschrinkung einer Steuergrofle,

nach [38]

Bei einem geregelten Fluggerét ist die Reaktion auf diese Storung um die Totzeit T, also
der Verzoégerung durch die Sensoren, den Regler und die Steuergrofien, verzogert. Erst nach

dieser Totzeit setzt die Reaktion der Steuergrofie 7 ein. Die Stelldynamik und die begrenzte
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Stellgeschwindigkeit des Aktuators werden beispielsweise durch ein Verzogerungsglied
1.-Ordnung modelliert. Die Steuerbeschleunigung wird nach der modellierten Dynamik
mit der Geschwindigkeit b, aufgebaut, die Steuergréfe kann aber nur eine begrenzte

Steuerbeschleunigung b, ,ax erzeugen.

Vereinfachend wird angenommen, dass die Dynamik der Eigenbewegung unabhéngig
von der Reglerreaktion ist und der Regler direkt eine maximale Steuerbeschleunigung
kommandiert. Unter diesen Annahmen muss das Integral der Differenz der beiden Kurven
Null werden, um die Stoérung auszugleichen. Die Fliache S; beschreibt vereinfachend die
storende Wirkung, solange die Storung grofler als die Reaktion ist. Die Flédche S5 beschreibt
die Wirkung der Reaktion. Sobald die Fliachen gleich grofl sind, beginnt eine Riickfithrung
in den Ausgangszustand. In [16] werden anhand des Denkmodells die Gro8en, welche die

Stabilisierbarkeit mafigeblich beeinflussen, abgeleitet:

e Eigendynamik des Fluggerites, hier beschrieben durch die Verdopplungszeit Ty
e Verzogerung von Regelungssystem und Steuergrofle, als Totzeit T
e Dynamik der SteuergroBe, als Aufbaugeschwindigkeit der Steuerbeschleunigung b.

e Beschrénkung der Steuergrofle, als maximale Steuerbeschleunigung b, max

Anhand der vier vorgestellten Einfliisse auf dieses notwendige Kriterium der Stabilisierbar-
keit kann die Auslegung von Fluggerit und Flugregelung in Kapitel 3 betrachtet werden:
Die Eigendynamik des Fluggerétes wird primér durch die Konfiguration, und damit durch
ein Verschieben der Auslegungsziele hinsichtlich hoher Flugleistungen, beeinflusst. Die
Auswirkungen der verschiedenen Auslegungsziele werden im Abschnitt 3.1 diskutiert. Bei
Kippfliigel-Fluggeriten dndert sich die Eigendynamik iiber den Flugbereich durch die sich
andernden Anstrémbedingungen und unterschiedlichen Trimm-Steuerausschlége, wie im
Abschnitt 3.3 vorgestellt wird. Bei einer hohen Anzahl an Steuergréofien kénnen durch
die geschickte Wahl des Trimm-Steuervektors sowohl die Eigendynamik als auch die ver-
bleibenden Steuerreserven beeinflusst werden. Eine ebenfalls in Abschnitt 3.3 vorgestellte
Steuergrofenzuordnung ermoglicht eine Steuerstrategie, welche stets die wirkungsvollsten

Steuergrofien einsetzt und Steuergrofienbegrenzungen vermeidet.
2.1.4 Stationire Flugzustinde

Grundsétzlich wird der Flugzustandsregler dieser Arbeit fiir den stationédren Geradeausflug
ausgelegt. Dabei ist ein stationirer Flugzustand dadurch definiert, dass keine Anderung

des Bewegungszustandes auftritt. Der Trimm-Steuervektor stellt die Kombination der
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Steuergroflenausschlige zum stationdren Erfliegen eines Flugzustandes dar. Ein stati-
onérer Flugzustand charakterisiert zusammen mit dem zum stationéren Einhalten notigen

Steuervektor einen Arbeitspunkt.

Die Menge der Arbeitspunkte ist auf die stationér erfliegbaren Flugzustéinde beschrankt und
definiert den Flugbereich. Der Flugbereich wird zum Reglerentwurf in einzelne Flugzustéinde
diskretisiert. Eine passende Wahl und Dimensionierung der Steuergrofien ermoglicht ein

stationdres Erfliegen eines moglichst grofien Flugbereichs.
2.1.5 Zuordnung der Steuergroflen

Durch instabile Flugzustdnde im Flugbereich stellt die Vorsteuerung des Trimm-
Steuervektors nicht sicher, dass der Flugzustand in der ndheren Umgebung des Arbeits-
punktes verbleibt. Daher ist neben dem Trimmausschlag die Wahrung einer Steuerreserve
zum Ausgleich von Storungen oder fiir einen Wechsel des Flugzustandes notig. Bei einer
hohen Anzahl an verfiigharen Steuergrofien ermoglicht es eine Steuergroflenzuordnung
(engl.: control allocation), eine geeignete Ausschlagskombination auszuwéhlen. Beim Kipp-
fliigel-Fluggerit erfordert im Besonderen die fehlende Moglichkeit, einem Freiheitsgrad eine
Steuergrofie im gesamten Flugbereich eindeutig zuzuweisen, eine individuelle Steuergrofien-
zuordnung fiir jeden Arbeitspunkt. Auch die explizite oder implizite Beriicksichtigung
von Beschriankungen der einzelnen Steuergrofien kann durch die Steuergréfienzuordnung

ermoglicht werden.

In der Literatur finden sich verschiedene Moglichkeiten, so werden in [39] und [40] Ansétze
aus dem Bereich der Luft- und Raumfahrt vorgestellt. Da die Steuergréfienzuordnung in
dieser Arbeit als Teil eines linearen Flugzustandsreglers angewandt und mit dem linearen
Zustandsraummodell entworfen wird, werden ausschlieSlich Ansétze fiir eine lineare Zuord-
nung betrachtet. In der Literatur wird zwischen Zuordnungen, welche Beschriankungen der
Steuergrofien in Rate und Weg beriicksichtigen, und Zuordnungen, welche die Steuergréfien

ideal unbeschrankt annehmen, unterschieden.

Die Matriz Inverse (dt. Matrix-Inverse) stellt den klassischen Fall der Zuordnung dar,
dabei wird die Eingangsmatrix B invertiert, dieses erfordert aber eine gleiche Anzahl an
betrachteten Zustdnden und SteuergroBen. Die Explicit Ganging (dt. explizite Gruppie-
rung) wird verwendet, wenn zwei SteuergroBen zu einer zusammengefasst werden sollen.
Beispielsweise werden das linke und rechte Querruder in der Flugregelung héufig zu einer
Steuergrofle zusammengefasst. Die Pseudo Inverse (dt. Pseudoinverse) erméglicht eine
Steuergrofienzuordnung auch bei einer unterschiedlichen Anzahl von Steuergréofien und

betrachteten Zustédnden. Diese Ansétze konnen eine Beschriankung einzelner Steuergréfien
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nicht explizit beriicksichtigen, allerdings besteht die Moglichkeit einer impliziten Beriick-
sichtigung durch eine Modifikation der Wirksamkeit in Abhéngigkeit der Steuerreserve.

Dieses Verfahren wird im Folgenden angewandt.

Deutlich aufwéandigere Ansétze ermoglichen es, das Saturieren einzelner Steuergrofien zu
verhindern. Die Redistributed Pseudo Inverse (dt. umverteilte Pseudoinverse) reduziert
die Forderung der Zustandsénderung bei der Saturierung einer Steuergrofle iterativ. Dabei
andert der reduzierte Vektor der Zustandsdnderung nur seine Lénge und nicht die Ori-
entierung. Die iterative Rechnung —bis keine Steuergrofie saturiert — kann aber bei einer
hohen Anzahl an Steuergrofien rechenaufwindig werden [39]. Eine weitere Moglichkeit
stellt das sogenannte Daisy Chaining (dt. Aneinanderreihung) als hierarchischer Ansatz
dar. Dabei werden von den priméren Steuergréfien nicht erfiillbare Zustandsdnderungen an
untergeordnete Steuergréfien weitergegeben. Die Direct Allocation (dt. direkte Zuordnung)
projiziert die gewiinschte Zustandsénderung in den Raum der erfiillbaren Zustandsénderung.
Dabei konnen einzelne Zusténde priorisiert werden, wiahrend sichergestellt ist, dass die
maximal moglichen Zustandsdnderungen erreicht werden. Bei mehr als drei Zustdnden und
starken Nichtlinearitéiten ist die Berechnung der erfiillbaren Zustandsdnderung allerdings

aufwindig [41].
2.1.6 Flugeigenschaften und Flugleistungen

In der Flugmechanik ergeben der Wunsch nach guten Flugeigenschaften und gleichzeitig
hohen Flugleistungen héufig einen Zielkonflikt. Eine Auslegung des Fluggerites zum
Erreichen hoher Flugleistungen fiihrt in dem meisten Féllen zu einer Verschlechterung der
Flugeigenschaften. Nach [16] werden bei einer Verschlechterung der Flugeigenschaften durch
die Erhohung der Flugleistungen klassischerweise Flugregler eingesetzt. Trotzdem verbleiben
notwendige Anforderungen der Flugeigenschaften, die keine unbeschrankte Erhohung der
Flugleistungen erlauben. Auch stellen die verschiedenen Ziele der Flugleistungen selber
teilweise widerspriichliche Anforderungen an die Entwurfsparameter eines Kippfliigel-

Fluggeréates.

Nach [42] kénnen die Flugleistungen aus statischen Betrachtungen des im Gleichgewicht
befindlichen Fluggerétes abgeleitet werden, wihrend die Flugeigenschaften nur aus dyna-
mischen Betrachtungen bestimmt werden konnen. Im Folgenden soll eine Definition des
Begriffs Flugleistungen in Anlehnung an [43] verwendet werden. Darin werden Flugleis-
tungen als die Groflen, welche die Leistungsfahigkeit eines Flugzeugs in den verschiedenen
Flugphasen kennzeichnen, beschrieben. In dieser Arbeit werden im Einzelnen die Ziele

effizienter Flug, grofler Flugbereich und hohe Flugzustandsdanderungsgeschwindigkeiten
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betrachtet. Weitere Flugleistungen, wie beispielsweise eine moglichst grofie Nutzlast als

reine Aufgabe des Flugzeugentwurfs, werden im Folgenden nicht beriicksichtigt.

Das Ziel effizienter Flug bedeutet abhéngig von der Flugmission eine moglichst grofle
Reichweite oder eine hohe Flugzeit. Insgesamt soll der Antrieb in den verschiedenen
Arbeitspunkten einen geringen Leistungsbedarf aufweisen. Ein groffer Flugbereich ist
durch die horizontale und vertikale Héchstgeschwindigkeit gekennzeichnet. Der Flugbereich
erstreckt sich bei Kippfliigel-Fluggeréten bis zum Schwebeflug und soll im gesamten Bereich
sicher erflogen werden konnen [5]. Die Flugzustandsinderungsgeschwindigkeit wird durch
hohe maximale Beschleunigungen erreicht. Diese Geschwindigkeit des Arbeitspunktwechsels
erlaubt dem Bahnregler auf Windénderungen und unterschiedliche Kurvengeometrien mit

geringen Verzogerungswegen zu reagieren.

Im Gegensatz dazu sind Flugeigenschaften schwierig zu quantifizieren, da der Begriff
beziiglich unbemannter Fluggerite nicht mit dem englischen Begriff Handling Qualities?
iibersetzt werden kann. So sind die Wiinsche des Piloten nach guter Fliegbarkeit, einfacher
Aufgabenerfiillung und geringer Arbeitsbelastung, wie in [44] betrachtet, nicht weiter
relevant. Nach [16] wird im englischsprachigen Raum zusétzlich der Begriff Flying Qualities

verwendet, der iibersetzt die Charakteristika und Dynamiken des Fluggerites beschreibt.

Zusammengefasst beschreiben die Flugeigenschaften nach [16] die Moglichkeit, einen siche-
ren Flugbetrieb durchzufiihren, wéihrend bestimmte Anforderungen an das Eigenverhalten,
das Steuerverhalten und an das Storverhalten erfiillt werden. Diese Anforderungen werden
in [16] beispielsweise anhand von Flugeigenschaftskriterien bewertet. Dabei stellen die
Kriterien zwar quantitative Groflen dar, werden dann aber anhand von Erfahrungen durch
Piloten eingeordnet. Eine Bewertung der Flugeigenschaften unbemannter Fluggerédte kann
anhand existierender Empfehlungen der Zulassungsbehorden beziiglich der dynamischen
Eigenschaften in Abhéngigkeit des Automatisierungsgrades erfolgen [45]. Die Bewertung
des linearisierten Systems erfolgt beispielsweise anhand minimaler Stabilitdtsreserve, maxi-
maler Abweichungen der Lagewinkel in Abhéngigkeit der Turbulenz und der Lage der Pole
der Ubertragungsfunktionsmatrix [16]. Die Storunterdriickung kann beispielsweise mit der
Storamplitude und dem Zeitverlauf der Zustandsgrofien bewertet werden. Zur endgiiltigen
Beurteilung der Flugeigenschaften mit einer realistischen Beriicksichtigung aller System-

und Umwelteinfliisse sind nach [16] Flugversuche nétig.

Die Steigerung der Flugleistungen hat somit zum Ziel, einen moglichst effizienten Flug in
einem grofen Flugbereich unter der Moglichkeit hoher Anderungsraten erfliegen zu konnen.

Dagegen fordern gute Flugeigenschaften einen sicheren Flugbetrieb mit der Moglichkeit

kann mit Handhabungseigenschaften iibersetzt werden
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der Stabilisierung des Fluggerdtes bei gutmiitigem Storverhalten. Die Stabilisierbarkeit
stellt somit ein notwendiges Kriterium dar, wiahrend die Flugleistungen und auch die

Storunterdriickung moglichst hoch sein sollen.

2.2 Modellbildung

Die Analyse der Auswirkungen von Anderungen der Entwurfsparameter auf die Flug-
mechanik erfordert eine quantitative Betrachtung. Diese erfolgt anhand eines Regelstre-
ckenmodells, welches auch zum Entwurf des Flugzustandsreglers verwendet wird. Die in
dieser Arbeit verwendete komponentenbasierte Methode zur Berechnung der aerodyna-
mischen Krifte und Momente erlaubt die Modifikation einzelner Entwurfsparameter der
Regelstrecke mit geringem Aufwand. Die Modellbildung ist Teil einer Simulationsumge-
bung zur Entwicklung der Flugregelung von Kippfliigel-Fluggeréten, basierend auf [24].
Hier soll im Folgenden ein kurzer Uberblick iiber den Aufbau und die wesentlichen Ele-
mente der Simulationsumgebung gegeben werden. Im Anschluss wird die Methode zur
Berechnung der Aerodynamik mit dem Fokus auf die im Rahmen dieser Arbeit vorge-
nommenen Modifikationen zur Erhohung des Detailgrades vorgestellt. Ein abschlieender
Vergleich mit experimentellen Daten erlaubt die Einordnung der Modellbildung zur Analyse

flugmechanischer Eigenschaften und dem Reglerentwurf.
2.2.1 Simulationsumgebung

Die Vorstellung der Simulationsumgebung in diesem Abschnitt stellt nur eine Ubersicht
aus [24] dar. Im Folgenden werden die fiir diese Arbeit relevanten Punkte kurz zusam-
mengefasst. Die Beschreibung des Kippfliigel-Fluggerétes in der Simulation und Regelung
geschieht im Folgenden mithilfe von drei rechtwinkligen, kartesischen Koordinatensystemen.
Die Erde wird als Inertialsystem angenommen und die z- und y-Achsen des inertialen
Koordinatensystems zeigen in beliebige Richtungen, wihrend die z-Achse senkrecht darauf
steht. Die xz-Achse des flugzeugfesten Koordinatensystems zeigt in Richtung Flugzeugnase,
wéhrend die y-Achse entlang der rechten Tragfliigelhélfte zeigt, die z-Achse steht senkrecht
darauf und zeigt nach unten. Das horizontale Koordinatensystem vernachlédssigt die aktu-
ellen Lagewinkel ¢ und 6 des Fluggerites, entspricht aber ansonsten dem flugzeugfesten

Koordinatensystem.

Abbildung 2.3 zeigt die Simulationsumgebung mit ihren einzelnen Elementen. Die durch
die Aerodynamik auf das Fluggerit wirkenden Kréifte und Momente werden mittels einer
komponentenbasierten Methode berechnet, diese wird im folgenden Abschnitt beschrieben.

Das Fluggerét wird als Starrkorper modelliert, die wirkenden Kréfte und Momente, wie auch
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SteuergroRen Aktuator- Stewerausschlége komponentenbasierte Krafte un{d\Momente Starrkorper | Bewegungszustand Sensor-Modelle MessgroRen
Modelle Arstromung Methode I Dynamik
Windmodell —O Gravitationsmodell

Abbildung 2.3: Aufbau der Simulationsumgebung mit ihren einzelnen Elementen, nach [24]

die Gravitationsbeschleunigung, werden im Schwerpunkt zusammengefasst. Die Bewegung

des Fluggerites im Raum wird mit dem Drall- und Impulssatz beschrieben. (vgl. [24])

Die Aktuator-Modelle beinhalten das Ubertragungsverhalten der Steuergréfen auf die
tatsdchlichen Ausschlége der Aktuatoren. Die Ausschlége sind die tatsdchlichen Stellwinkel
von Ruderklappen, der Kippwinkel des Tragfliigels und die Standschiibe der Antriebe. Das
lineare Ubertragungsverhalten wird nach Gleichung B.1 als Verzogerungsglied 1.- oder
2.-Ordnung mit Totzeit beschrieben. Die nichtlineare Zuordnung der Steuergrofien der
Antriebe zu den wirkenden Standschiiben erfolgt durch ein Polynom zweiter Ordnung.
Alle Aktuatoren besitzen nur einen begrenzten Stellausschlag, welcher ebenfalls in den
Aktuator-Modellen beriicksichtigt wird. (vgl. [24])

Die Riickfiihrungen der Zusténde sind zur Regelung von Fluggeréten essentiell, auch bei dem
im Abschnitt 3.3.1 beschriebenen Flugzustandsregler. Die riickgefiihrten Zustdnde basieren
nicht auf einer perfekten Messung, sondern auf einer Zustandsschitzung —klassischer Weise
mittels Kalman-Filter — aus verschiedenen Sensormesswerten. Dabei werden Rauschanteile
—beispielsweise durch Vibrationen — erfahrungsgeméf nicht herausgefiltert. In den Sensor-
Modellen wird dieser Messfehler daher durch eine Uberlagerung der Flugzustinde mit
gefiltertem weiflen Rauschen modelliert. Zusétzlich wird die verzogerte Verfiigbarkeit aller

Messwerte durch die Reglerverzogerung im Form von Totzeit modelliert. (vgl. [24])
2.2.2 Komponentenbasierte Methode

Bei der Modellierung eines Systems ist stets ein Abwégen des benotigten Detailgrades
gegeniiber dem Aufwand notig. Fiir einen hohen Detailgrad sind —wie in Abschnitt 1.1
vorgestellt — Windkanal-Untersuchungen, Berechnungen der numerischen Stromungsmecha-
nik und Freiflugversuche moglich. Der Fokus dieser Arbeit ist der Reglerentwurf, dabei
sollen Konfigurationséinderungen beziiglich Fliigelgeometrie, -profil und Antrieben einfach

moglich sein.

In dieser Arbeit wird daher eine komponentenbasierte Methode verwendet und die Aero-

dynamik mit analytischen und halb-empirischen Gleichungen berechnet. Dazu wird das
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Fluggerit in einfache Komponenten zerlegt und die Krifte und Momente jeder Komponente
einzeln berechnet. Im Schwerpunkt des Fluggerites werden die Kréifte und Momente aller
Komponenten schliefflich aufsummiert. Die Methode vereinfacht die aerodynamischen Zu-
sammenhinge stark, die Evaluation mit Vergleichsdaten zeigt jedoch, dass die wesentlichen

Merkmale der Flugmechanik abgebildet werden [24].
2.2.2.1 Aufbau der Komponenten

Der Ansatz der komponentenbasierten Methode entspricht dem in [24] beschriebenen
Vorgehen, enthilt aber einige Modifikationen, welche in [15] beschrieben und im Folgenden
kurz vorgestellt werden. Das gesamte Fluggerdat wird in einfache Komponenten zerlegt,
welche aus drei Einzelteilen bestehen konnen. Im Einzelnen kann eine Komponente aus
einem Propellerantrieb, einem Fliigel-Element und einer Ruderklappe bestehen. Jede Kom-
ponente besitzt ein eigenes Koordinatensystem k mit relativer Position und Orientierung

zum Schwerpunkt des Fluggerites, sieche Abbildung 2.4.

Zur Berechnung der Krifte und Momente wird die lokale Anstromsituation jeder Kom-
ponente benotigt. Diese lokale Anstromung ist ausschliefSlich von der Anstromsituation
des Fluggerites im Schwerpunkt und der relativen Lage zwischen der Komponente und
dem Schwerpunkt abhéngig. Somit kann mittels Transformationsmatrizen, welche aus-
schliefllich auf der Geometrie des Fluggerites basieren, die lokale Anstromsituation fiir
jeden Zeitschritt berechnet werden. In jedem Zeitschritt wird die Aerodynamik stets als
stationdr angenommen. Ebenfalls mittels identischer Transformationsmatrizen kénnen
die berechneten Krafte und Momente anschlieBend in den Schwerpunkt des Fluggerites

transformiert werden, um dort aufsummiert zu werden. (vgl. [24])

Abbildung 2.4: Lage und Anstréomung der einzelnen Teile innerhalb einer Komponente,
nach [24]
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Abbildung 2.4 zeigt den Aufbau einer Komponente mit der Lage und der Anstrémung
der einzelnen Teile innerhalb dieser Komponente. Eine Schréiganstromung wird innerhalb
einer Komponente vernachléssigt, die Anstromung des Propeller-Antriebs enthélt aus-
schliellich die Normalkomponente und die Anstromung des Fliigel-Elements nur die z-
und z-Komponente. Diese Vereinfachungen sind nach [5] zur Betrachtung der Propeller-
Tragfliigel-Interaktion zuldssig. Der Ursprung des Koordinatensystems jeder Komponente
liegt auf der [;/4-Linie des stets rechteckigen Fliigelelements (I, = [,,). Wenn die Kompo-
nente einen Propellerantrieb beinhaltet, befindet sich die Propellerebene symmetrisch in
einem definierten Abstand vor dem gesamten Fliigel-Element. Bei Vorhandensein eines
Propeller-Antriebs und eines Fliigel-Elements ergibt sich die Breite des Fliigel-Elements
statisch aus dem Abstand zur Propellerebene und der gendherten Breite des kontrahierten
Propellerabwinds, somit wird das dahinter liegende Fliigel-Element voll vom Abwind
iiberstromt. Der Propellerantrieb induziert einen Abwind, welcher die Anstromsituation
des dahinter gelegenen Fliigel-Elements verdndert. Riickwirkungen vom Fliigel-Element
auf den Propeller-Antrieb werden vernachlissigt, da der Effekt gering ist [46]. Wenn die
Komponente eine Ruderklappe beinhaltet, besitzt das gesamte Fliigel-Element eine Wolb-
klappe mit einem definierten Rudertiefenverhéltnis. Somit kénnen Propellerantriebe ohne
Fliigel-Element und Fliigel-Elemente ohne Propellerantrieb oder Ruderklappe modelliert
werden. Die analytisch berechneten Kréifte und Momente des Antriebs und der Klappe
sind von den aktuellen Steuergréofien abhéngig, so modifiziert beispielsweise der Ausschlag

der Ruderklappe die Beiwerte des Fliigel-Elements.

Die Berechnung der Komponenten erfolgt nicht-iterativ, ohne Wechselwirkungen zwischen
den Komponenten zu betrachten. Dazu gibt es zwei Ausnahmen: Der gemittelte Abwind des
Tragfliigels kann in der Anstromsituation ausgewéhlter, dahinter liegender Komponenten
beriicksichtigt werden. Damit wird eine eventuelle Beeinflussung des Hohenleitwerks durch
den Tragfliigel modelliert. Da dieser Effekt groflen Einfluss auf den Nickmomentenhaushalt
des Fluggerites hat, wurde in [24] eine Methode zur Berechnung des Abwindfelds, basierend
auf Gleichungen aus [34], implementiert. Zusétzlich wird als zweite Ausnahme abhéngig
von der Konfiguration des Leitwerks, die effektive Streckung der Seitenleitwerkskomponente
nach [47] erhoht.

Trotz des einfachen Verfahrens konnte in [24] eine ausreichende Modellgiite fiir das un-
tersuchte Fluggerit nachgewiesen werden. Im Vergleich zu [24] werden in dieser Arbeit
allerdings geringere Fliigeltiefen, kleinere vom Propellerabwind iiberstromte Fldchen und
ein kippbares Hohenleitwerk betrachtet. Um die Auswirkungen von Flugleistungssteige-
rungen und die damit verbundenen Anderungen der Aerodynamik besser analysieren zu

konnen, ist daher eine Erhohung des Detailgrades vorgenommen worden. Dazu sind sowohl
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das Schubmodell, als auch die Tragfliigel-Aerodynamik und der Einfluss der Ruderklappe,

wie in [15] vorgestellt, tiberarbeitet worden.
2.2.2.2 Krifte und Momente der Komponenten

Im Folgenden werden diese Erweiterungen und Modifikationen der analytischen Gleichungen

zur Berechnung der Kréifte und Momente der Komponenten dargestellt.

Propellerantrieb: Das Aktuator-Modell berechnet den Standschub Fj in Abhéngigkeit
der Steuergréfie f. Unter Anstromung ist der effektive Schub F.g eines Propellers allerdings
geringer als der Standschub. Von der komponentenbasierten Methode wird der Standschub

daher mittels einer quadratischen Funktion mit den Parametern a,; bis a13 und as; bis a3

. . . . . . k . .
in Abhéngigkeit der aktuellen axialen Anstrémung u, ., reduziert:
p1=a13- o + ary - Fo + an
P2 = o3 - Fo? + agy - Fy + ax (2.4)

_ k 2 k
Feg = P1 - Ug, prop + P2 Ug, prop + Io.

Abhéngig von der Geometrie des Propellers erzeugt ein Aktuator somit bei hohen An-
stromgeschwindigkeiten auch negativen effektiven Schub. Als Datenbasis fiir die Parameter

des Modells kénnen Messdaten oder empirische Abschéatzungen dienen.

35 T T T T T

X Messwert 12 x 10E
— — — Modell 12 x 10E N
+ Messwert 14 x 4W
Modell 14 x 4W B

Abbildung 2.5: Messwerte und quadratische Modellierung des effektiven Schubs unter
Anstromung von zwei unterschiedlichen Propellern

Abbildung 2.5 zeigt Messwerte und das Ergebnis der quadratischen Modellierung des
effektiven Schubs fiir zwei beispielhafte Propeller. Dabei ist der Unterschied des Einflusses

der Anstromung auf die beiden betrachteten Propeller zu erkennen. Auch zeigt sich,
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dass der effektive Schub zum einen quadratisch von der Anstréomung und zusétzlich
quadratisch vom Standschub abhéngig ist. Diese Abhéngigkeiten konnten in dem Modell
aus Gleichung 2.4 beriicksichtigt werden. Auch das Antriebsmoment des Propellers, welches
bei der Uberwindung des Luftwiderstands des Propellers entsteht [48], wird beriicksichtigt.
Das Antriebsmoment ist in proportionaler Abhéngigkeit vom Standschub modelliert worden,

der benétigte Verstiarkungsfaktor basiert ebenfalls auf Messdaten.

Die Beeinflussung der Fliigelanstromung durch den Propeller wird mithilfe der Strahltheorie
modelliert. Diese erlaubt keine detaillierte Analyse der aerodynamischen Effekte, beschreibt
aber die Umlenkung der Stromung und Erhohung des Staudrucks. Unter den stark ver-
einfachenden Annahmen der Strahltheorie eines idealen Propellers kann die induzierte
Geschwindigkeit hinter dem Propeller berechnet werden [48]. Gleichung 2.5 stellt den Fall

ohne freie Anstrémung uv* = 0m/s dar.

a, prop
2-F,
Uindy = \/ ff (2.5)

p-T- (dpr0p/2)2'

Die Stromrohre, die aus der induzierten Geschwindigkeit u;,q, resultiert, kontrahiert hinter
der Propellerebene. Die mit der Strahltheorie berechnete induzierte Geschwindigkeit ist nur
fiir einen voll-kontrahierten Strahl in grofer Entfernung giiltig [6]. Daher muss die induzierte
Geschwindigkeit in die /1 /4-Linie (I,,,/4) des Fliigel-Elements transformiert werden. Dabei
wird die Kontraktion iiber dem Fliigel-Element als Rechteckfliigel vernachlassigt und
fiir das gesamte Element die konstante Geschwindigkeit der /,/4-Linie angenommen. Die
Kontraktion der Stromrohre hinter dem Propeller wird mittels eines in [6] beschriebenen

Kontraktionsfaktors nach Gleichung 2.6 und des Kontinuitétssatzes berechnet.

Ly /4
V /4 + (dyrep/2)°

ko=1+ (2.6)

Somit kann die Anstromsituation des Fliigel-Elements berechnet werden, die zur Bestim-
mung von Auftrieb, Widerstand und Moment verwendet wird. Die Groflen — Auftrieb,
Widerstand und Moment — des Fliigel-Elements werden nach den Gleichungen 2.7 berech-
net.

AZQ'Sel'CA, WZQ'Sel'CI/Va M:qSellmCM (27)

Neben dem Staudruck der aktuellen Anstromung ¢ und den geometrischen Grofien des
Fliigel-Elements werden die aerodynamischen Beiwerte des Fliigelprofils in Abhéngigkeit
der Reynolds-Zahl Re und dem Anstellwinkel o benétigt. Diese werden nach den Glei-
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chungen 2.8 aus [24] und nach Gleichung 2.9 berechnet. Die Beiwerte des verwendeten
Fliigelprofils (C,, Cy, Cp,) werden hinterlegten Polaren fiir verschiedene Reynolds-Zahlen
entnommen, welche auf Ergebnissen von beispielsweise zfoil? basieren. Die Beiwerte werden
fir Anstellwinkel @ = —180° bis +180° nach einem Ansatz aus [50] extrapoliert. Die
hinterlegten Beiwerte sind lediglich fiir Profile unendlicher Streckung giiltig und werden

-wie im Folgenden beschrieben - fiir endliche Tragfliigel korrigiert.

qg= g . (u’;’; + ws’ﬂ2> , o = arctan2 (ws’ﬂ, u’;,ﬂ) (2.8)
[,k 2 E 2
’Uzmﬂ + wa7ﬁ . lm
Re = (2.9)
VRe

Ruderklappe: Der Effekt eines Ausschlags der Ruderklappe um den Winkel 7 wird
durch eine Modifikation der Beiwerte des verwendeten Profils modelliert. Die verwendeten
Gleichungen 2.10 und 2.11 zur Modifikation der Auftriebs- und Momentenbeiwerte basieren
auf empirischen Gleichungen aus [47] und sind fiir Wolbklappen giiltig. Es wird angenom-
men, dass alle Ruder eine symmetrische Wirkung im Auftrieb und Moment verursachen.
Die Faktoren k,; und k,» basieren auf empirischen Werten aus [47] und werden in Abhéngig-
keit des Rudertiefenverhéltnis A, berechnet. Der Faktor ks beriicksichtigt zusétzlich eine

quadratische Reduktion der Ruderwirkung in Abhéngigkeit des Ausschlagswinkels 7.

—i‘” = Frr (\) - ko (A7) - cos(@) (2.10)
.

oc,,  Oq

_m 2 0.95. ~-1)- 2.11
Pl 0.25- (A, — 1) - cos(a) (2.11)

Die Widerstandsénderung durch einen Klappenausschlag zeigt sich zum einen durch eine
Veranderung des induzierten Widerstands, welcher quadratisch vom Auftrieb abhéngt.
Zum anderen erhoht der Ruderausschlag auch den Reibungs- und Formwiderstand des
Profils und ist in dieser Arbeit anhand von Simulationsdaten mit zfoil und Uberlegungen
aus [51] nach Gleichung 2.12 modelliert worden. Dieses erlaubt die Beriicksichtigung von

nichtlinearen Effekten bei grofien Ausschlagswinkeln.
6cg = 0.33 - 67° +0.35 - tan(67) - sin() (2.12)

Die trigonometrische Abh#ngigkeit vom Anstellwinkel modelliert ein Ausblenden der
Ruderwirksamkeit bei hohen Anstellwinkeln, die bei Kippfliigel-Fluggeriten zu erwarten

sind.

2Software zur numerischen Berechnung von Profilpolaren, beschrieben in [49)
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Fliigel-Element: Der Auftriebsbeiwert eines endlichen Tragfliigels ist kleiner als der
eines Profils unendlicher Spannweite. Nach [34] beschreibt Gleichung 2.13 die Reduktion
des Gradienten C,, im linearen Bereich der Auftriebspolaren in Abhéngigkeit von der
Streckung A. Dabei wird fiir jedes Fliigel-Element einer Auftriebsfliche die Streckung der
zugehorigen gesamten Auftriebsfliche verwendet. Diese Reduktion des Auftriebsbeiwertes
nach Gleichung 2.13 wird fiir den gesamten Anstellwinkelbereich verwendet. Zu erwartende
Abweichungen von der Realitdt im nichtlinearen Bereich des Stromungsabrisses werden

dabei als Naherung in der Entwurfsphase akzeptiert.

" VAT 442

Der Widerstand eines auftriebserzeugenden Tragfliigels besteht zum einen aus Reibungs-

Caa (2.13)

und Formwiderstand, welche in dem Widerstandsbeiwert C,, des Profils beriicksichtigt wer-
den. Durch den Druckausgleich zwischen Ober- und Unterseite eines endlichen Tragfliigels
wird ein zusétzlicher Widerstand induziert, dieser wird nach [34] durch Gleichung 2.14
beschrieben. Der indizierte Widerstand ist quadratisch vom Auftriebsbeiwert abhéingig

und wird zum Profil-Widerstandsbeiwert addiert.

Ca?

Tm-A-e

CWindu = (2.14)

Dabei wird wieder die Streckung der zugehorigen gesamten Auftriebsfliche verwendet.
Der Oswald-Faktor e beschreibt die Auftriebsverteilung des Tragfliigels im Vergleich
zur optimalen, elliptischen Verteilung und wird vereinfachend nur in Abhéngigkeit der

Streckung nach Gleichung 2.15 angenihert [52].

2
T AL Vi

Zur Bilanzierung der Luftkréfte wird der Angriffspunkt konstant in die /,4-Linie des

(2.15)

Fliigel-Elements verschoben, der Momentenbeiwert C,, des Profils ist ebenfalls auf diesen
Punkt bezogen. Der Druckpunkt als tatsdchlicher Angriffspunkt der Luftkréifte wandert
nach der Betrachtung aus Abschnitt 2.1.2 mit unterschiedlichen Anstellwinkeln auf der
Sehne des Profils. Diese Verdnderung des Hebelarms bei gleichzeitig zu- oder abnehmenden
Luftkriften beeinflusst das Moment um die [, /4-Linie. In der Literatur finden sich keine
Ansitze zur Uberfithrung des Momentenbeiwertes des Profil C,, auf einen endlichen
Tragfliigel C'ys. In dieser Arbeit wird der Momentenbeiwert des Tragfliigels daher unter der

Annahme eines identischen Druckpunktes zum Profil berechnet. Gleichung 2.16 erlaubt
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die Berechnung des Abstandes des Profil-Druckpunktes von der Vorderkante anhand der
Profil-Beiwerte nach [50].

CYm’l1/4
—C, - cos(a) — C,, - sin(«)

Ipp = + 0,25 (216)
Unter der Annahme einer identischen Druckpunktlage beim endlichen Tragfliigel wird nach
Gleichung 2.17 mithilfe der modifizierten Beiwerte des Tragfliigels der Momentenbeiwert

des Fliigel-Elements berechnet.

CM’11/4 = [—OA . COS(O() — CW . sin(a)] . («TDP — 0,25) (217)

2.2.3 Evaluation anhand Windkanalmessungen

Einige der analytischen und halb-empirischen Gleichungen konnten in [15] anhand von
Windkanalmessungen validiert werden. Dazu wurden Fliigel mit unterschiedlicher Geometrie
und verschiedenen Profilen vermessen. Zusitzlich ist der Effekt des Propellerabwindes
und eines Klappenausschlags auf die aerodynamischen Beiwerte untersucht worden. Die
Parameter der untersuchten Fliigel variieren in Geometrie, Profil und Anstrémbedingung,
da die Messungen nicht ausschliellich zur Validierung dieser Methode durchgefiihrt wurden.
Die Ergebnisse der zur Validierung relevanten Abbildungen aus [15] werden im Folgenden

vorgestellt, fiir eine detaillierte Beschreibung sei auf [15] verwiesen.

In Abbildung 2.6 ist ein Vergleich der von der komponentenbasierten Methode berechneten
aerodynamischen Beiwerte mit Ergebnissen aus Windkanalmessungen von zwei Tragfliigeln
dargestellt. Die komponentenbasierte Methode modelliert die Verldufe der aerodynami-
schen Beiwerte im gesamten betrachteten Bereich der Anstellwinkel in guter Naherung.
Dabei treten die groffiten Abweichungen im Bereich des Stromungsabrisses auf. Fiir eine
hohere Modellgiite ist in diesem Bereich eine tiefergehende Beschreibung der aerodynami-
schen Effekte notig. Abweichungen im Momentenbeiwert storen bei der Betrachtung des

Gesamtfluggerdtes das Momentengleichgewicht nur minimal.

Auch die fiir Kippfliigel-Fluggerite essentielle Interaktion von Tragfliigel und Propellerab-
wind ist in Windkanalmessungen in [15] untersucht worden. In der komponentenbasierten
Methode wird der Effekt des Propellerabwinds nicht durch eine Anderung der aerody-
namischen Beiwerte, sondern durch eine Staudruckerhhung und Anstellwinkelénderung
modelliert. Die Beiwerte sind in [15] auf die freie Anstromung bezogen, da der tatséchliche

Staudruck hinter dem Propeller im Windkanal nicht ermittelt werden konnte. Dennoch
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Abbildung 2.6: Vergleich der Beiwerte eines rechteckigen Tragfliigels mit einer Streckung
von A = 4,2 mit einem Clark-Y- und einem NACA0012-Profil, nach [15]

konnten die Windkanalmesswerte zur Abschéitzung der Modellierung der Propeller-Fliigel-
Interaktion genutzt werden. Die komponentenbasierte Methode modelliert den Verlauf
der Anderung des Auftriebsbeiwertes in guter Niherung zu den Messwerten, dabei wird
die Auftriebszunahme im Bereich von Anstellwinkeln bis 25° iiberschétzt. Bei hoheren
Anstellwinkeln werden die Messwerte mit geringen Abweichungen angenéhert. Die Wi-
derstandsédnderung wird im gesamten Bereich des betrachteten Anstellwinkels mit nur
geringen Abweichungen modelliert. Die Anderung des Momentenbeiwertes ist sowohl in
den Messwerten als auch in der Modellierung sehr klein, da der Schubvektor entlang der
Profilsehne wirkt.

Neben dem Vergleich der komponentenbasierten Methode zu Messdaten soll in dieser Arbeit
auch die Erhohung der Modellgiite exemplarisch fiir die beschriebenen Modifikationen
beziiglich des Klappenausschlags vorgestellt werden. Zum Vergleich sind in Abbildung 2.7
die Ergebnisse der urspriinglichen Methode aus [24] in grau skizziert. Abbildung 2.7 zeigt
den Vergleich der Wirkung eines Klappenausschlags eines Rechteckfliigels zu Messwerten.
An der Hinterkante ist der Tragfliigel mit einer Wolbklappe mit einem Rudertiefenverhélt-
nis von A, = 0,35 ausgestattet. Die Klappe ist £20° und +10° ausgeschlagen worden.
Es wurden die Effekte eines Klappenausschlags auf die aerodynamischen Beiwerte fiir
Anstellwinkel von a = 0° bis 90° untersucht. Die Auftriebsbeiwertéinderung wird von
der komponentenbasierten Methode gut angenéhert, die grofiten Abweichungen treten im
Bereich des Stromungsabriss von a = 15° bis 25° auf. Die Widerstandsbeiwertdnderung

zeigt groBere Abweichungen, im Besonderen wieder im Bereich des Stromungsabrisses. Die



26 2 Kippfliigel-Fluggerat

= ) )
3 —y
I I I I T : | : i
T T T T T ; : :
r AT ]
x x| X X X x x x x x x
0,2} = > * x o * i
= k}(x/_’\? X X x "
oA R x| =
< 0 2“3?\:**—_,‘; — - _ ~ -
L i |
0,2 Ruderausschlag X x x x x x X
) L 1 | | L | i .
X Messwert Modell Modell aus [24] |
0,02
) T T T T T T ; -

Ruderausschlag
I

I I I I
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
Anstellwinkel - a;, °©

Abbildung 2.7: Einfluss eines Ruderausschlags von 7 = [£20°, £ 10°] auf die Beiwerte eines
rechteckigen Tragfliigels, nach [15]

asymmetrischen Effekte positiver und negativer Ausschlage der Messwerte werden von der
Methode in guter Naherung modelliert. Eine nahezu lineare Abnahme des Momentenbei-
werts mit zunehmendem Anstellwinkel zeigt nur kleine Abweichungen zwischen Messung
und Modell. Im Besonderen bei hohen Anstellwinkeln ergibt die modifizierte Methode im
Vergleich zur bisherigen Methode durch die Beriicksichtigung von nichtlinearen Effekten
der Ruderklappen Ergebnisse mit erhéhter Modellgiite.

Der Detailgrad zur urspriinglichen Methode aus [24], welche die Flugmechanik fiir einen
Reglerentwurf bereits ausreichend abgebildet hat, konnte somit erfolgreich erhoht wer-
den. Eine detailliertere Beschreibungen der Aerodynamik, um verbleibende Abweichungen
im Bereich des Stromungsabrisses zu reduzieren, erfordern eine erhebliche Vergréflerung
des numerischen Aufwandes. Damit wéren die erforderlichen einfachen Modifikationen
der Konfiguration nicht mehr moglich. Im Folgenden wird die vorgestellte komponen-
tenbasierte Methode sowohl zur Abschitzung der Auswirkungen von Anderungen der
Auslegungsparameter als auch zum Entwurf des Flugzustandsreglers verwendet. Als Teil
der Simulationsumgebung ermdoglicht sie eine Analyse des Reglers mit einer nichtlinearen

Regelstrecke.
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3 Auslegung von Fluggeriat und Flugregelung

Fiir den Entwurf von Fluggerédten mit hohen Flugleistungen ist eine friithzeitige Abstimmung
der Flugmechanik und der Regelungstechnik essentiell [16]. Ohne diese Abstimmung
ist der Kompromiss der teilweise divergierenden Forderungen von Flugleistungen und
Flugeigenschaften nicht erreichbar. Der aerodynamisch-flugmechanische Entwurf und die
Auslegung des Regelungssystems konnen nicht getrennt voneinander betrachtet werden. In
diesem Kapitel wird dargestellt, warum diese Notwendigkeit bei Kippfliigel-Fluggeriten
ebenso besteht.

Zunéchst wird der Zielkonflikt durch den Wunsch nach guten Flugeigenschaften und
hohen Flugleistungen bei der Auslegung von Kippfliigelfluggeréiten dargestellt. Im zweiten
Teil werden die verschiedenen Entwurfsparameter der Flugzeugauslegung anhand dieses
Widerspruchs diskutiert. Im dritten Teil wird ein Flugzustandsregler vorgestellt, welcher
den Kompromiss von hohen Flugleistungen und guten Flugeigenschaften in der Regelung
fortfithrt. Dazu wird aus der Menge der Steuergréfien fiir jeden Flugzustand des Flugbereichs
ein geeigneter Trimm-Steuervektor ausgewéhlt und eine ausreichende Steuerbarkeit durch

eine Steuergroflenzuordnung sichergestellt.

3.1 Ziele der Auslegung

Wie in Kapitel 1 aufgezeigt, waren Stabilitdt und Steuerautoritét historisch die dominie-
renden Zielgroflen der Auslegung von senkrechtstartfihigen Fluggeréiten. Dazu werden
unter anderem Tragfliigel mit groflen Fliigeltiefen und Profile mit &uflerst gutmiitigem
Uberziehverhalten eingesetzt [5]. Vom Antriebsstrang werden dabei groe Propeller fiir
effizienten Schwebeflug und eine grofle iiberstromte Flache fiir eine geringe Gefahr des
Stromungsabrisses gefordert [53]. Zusétzliche Antriebe exklusiv fiir den Schwebeflug und
vordere Schwerpunktlagen sorgen fiir hohe Steuerbarkeit und Stabilisierbarkeit. Die dar-
aus abgeleiteten Entwurfsparameter der Fluggerite stehen im direkten Widerspruch zu
optimalen Flugleistungen. In Abbildung 3.1 sind die Ziele der Flugeigenschaften und Flug-
leistungen dargestellt und die daraus folgenden Anforderungen an die Entwurfsparameter

abgeleitet.
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Abbildung 3.1: Anforderungen der Ziele von Flugeigenschaften und Flugleistungen an die
Entwurfsparameter eines Kippfliigel-Fluggerétes

Der Definition von Flugeigenschaften fiir diese Arbeit aus Abschnitt 2.1.6 folgend, sind als
Ziele ein sicherer Flugbetrieb —und damit ein zuverlédssiger Auftrieb— und ein gutmiitiges
Storverhalten bei stabilem oder stabilisierbarem Eigenverhalten abgeleitet worden. Da-
gegen haben die Flugleistungen einen effizienten Flug mit grofler Reichweite und einen
groflen Flugbereich, der mit schnellen Flugzustandsdanderungen erfolgen kann, als Ziel.
Die Erfiilllung dieser Zeile erfordert eine teilweise widerspriichliche Auslegung der Ent-
wurfsparameter eines Kippfliige-Fluggerites. In diesem Abschnitt werden die Ziele der
Flugleistungssteigerung den Zielen der Flugeigenschaften gegeniibergestellt. Im folgenden
Abschnitt 3.2 werden dann die Auswirkungen der widerspriichlichen Anforderungen an die

Entwurfsparameter diskutiert.
3.1.1 Geringer Leistungsbedarf

Wie in Abschnitt 2.1.6 definiert, wird in dieser Arbeit ein effizienter Flug beziiglich geringem
Leistungsbedarf als Ziel der Flugleistungen betrachtet, das kann eine grofie Reichweite
oder eine lange Flugzeit bedeuten. Fiir Flachenflugzeuge kann in frithen Entwurfsphasen

zur Abschitzung der Effizienz die Breguet’sche Reichweitenformel eingesetzt werden [43].
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Da der Treibstoffverbrauch grundlegender Bestandteil der Gleichung ist, kann sie nicht
einfach fiir batteriebetriebene Elektro-Fluggerite angewendet werden. Fiir diese Fluggeréte
wird in [54] eine Abschétzung fiir Flugzeit und Reichweite eines Betriebspunkts hergeleitet.
Der grofie Flugbereich mit unterschiedlicher Erzeugung des Auftriebs und Vortriebs und
unterschiedlichen Anstrombedingungen eines Kippfliigel-Fluggerétes wirkt sich stark auf
die Effizienzbetrachtung aus. Somit liefert die Betrachtung eines Arbeitspunktes fiir die

Bewertung der Effizienz eines Kippfliigel-Fluggerites wenig Aussage.
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Abbildung 3.2: Fahrtpolare eines Kippfliigel-Fluggeriates als benotigte Leistung in
Abhéngigkeit der Fluggeschwindigkeit, angelehnt an [55]

In [16] wird zur Betrachtung der Flugleistungen von Flachenflugzeugen bei unterschiedli-
chen Fluggeschwindigkeiten die Geschwindigkeitspolare eingefiihrt. Dabei erstreckt sich
der Geschwindigkeitsbereich von der Abrissgeschwindigkeit bis zur maximalen Flugge-
schwindigkeit, begrenzt durch Strukturlasten oder den Antriebsstrang. Fiir stationdren
Horizontalflug ergibt sich eine Geschwindigkeit, bei welcher der Widerstand am geringsten
ist und die grofite Flugzeit erreicht wird. Ein dhnlicher Zusammenhang lésst sich fiir
Kippfliigel-Fluggerite aufstellen, wobei sich der Geschwindigkeitsbereich bis zum Schwe-
beflug erweitert. In Abbildung 3.2 ist die bené6tigte Antriebsleistung in Abhéngigkeit der
Fluggeschwindigkeit aufgetragen. Im Flachenflug ist der dominierende Einfluss die Vor-

triebsleistung zur Uberwindung des Widerstands W durch den Schub des Antriebsstrangs
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in Abhéngigkeit der Fluggeschwindigkeit u,, siche Gleichung 3.1. Der Wirkungsgrad des

Propellers bei der jeweiligen Anstromsituation ist in dem Faktor 7, ; zusammengefasst.

1
Np,j
1
= .p.uz.sﬂ.(CW’O+CWi).ua
2Ny
1 5 4-G2
— .- .Sq- | C
-Cwo - Sg - u? 2.-G?
:P w,0 * 21l a (3.2)
. 2.77p’] B I]p7j~p.5.7T.A.€.ua/
P;;ra 131:1,(111

Die Vortriebleistung lisst sich durch das Uberfithren in die Beiwertschreibweise in einen
parasitédren und einen induzierten Anteil aufteilen, siehe Gleichung 3.2. Dabei reduziert sich
der Anteil des induzierten Widerstands reziprok mit steigender Fluggeschwindigkeit, dazu
addiert sich der parasitire Anteil des Widerstands. Dieser Nullwiderstand steigt in der
dritten Potenz mit der Fluggeschwindigkeit. Die Vortriebsleistung wird mit der statischen
Schubleistung des Schwebeflugs iiberlagert. Unter Verwendung von Gleichung 2.5 fiir die
induzierte Geschwindigkeit ergibt sich die statische Schubleistung zur Kompensation der
Gewichtskraft G zu:
1 1 2-G3

Pstat:_'G'uindu:_' g .
TIp,0 Mp,0 P Pprop

(3.3)

Dabei stellt 7, den Wirkungsgrad des Propellers im Schweben dar. Mit zunehmender
Fluggeschwindigkeit und damit zunehmendem Auftrieb des Tragfliigels reduziert sich
der benétigte Schub zur Erzeugung einer Vertikalkraft von Fy = G zu Null. Dieser

Zusammenhang ist im unteren Bereich von Abbildung 3.2 dargestellt.

Eine geringe Masse reduziert die erforderliche Leistung im gesamten Flugbereich. In den
schubgetragenen Flugzustédnden ergibt sich eine proportionale Reduktion des erforderlichen
Schubs und nach Gleichung 3.3 ein Zusammenhang P ~ G%/2. In den auftriebsgetrage-
nen Flugzustdnden reduziert sich die benétigte Leistung durch geringeren induzierten
Widerstand nach dem Zusammenhang P ~ G?. Die vorgestellten Gleichungen zur An-
triebsleistung erlauben ein Ableiten von Anforderungen fiir geringen Leistungsbedarf in

den unterschiedlichen Flugphasen.
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3.1.1.1 Schwebeflug

Im Schwebeflug bedeutet effizientes Fliegen, dass die Schubkraft als Summe der einzelnen
Schiibe der Antriebe mit moglichst geringem Leistungsbedarf erzeugt wird. Primér héngt
die Grole der benotigten Antriebsleistung, wie in Gleichung 3.3 beschrieben, von der
Gewichtskraft und dem Propellerwirkungsgrad ab. Beim Kippfliigel-Fluggeréit muss die
Interaktion von Tragfliigel und den davor angebrachten Antrieben betrachtet werden. Bei
einer reinen Betrachtung des Schwebeflugs wirkt sich die Interaktion negativ auf den
Leistungsbedarf aus, da der effektive Schub durch das Auftreffen des Abwindes auf den
Tragfliigel reduziert wird [56]. Allerdings werden beim Kippfliigel-Fluggerét die positiven
Effekte der Interaktion nutzbar gemacht. So ermoglicht der Abwind der Propeller die
Nutzung der Querruder als Stahlruder und erzeugt Auftriebsanteile bereits bei geringen
Fluggeschwindigkeiten. Die Reduktion des Schubs durch dahinterliegende Flugzeugteile
ist bei Uberstromung des Tragfliigels entlang der Profilsehne gering und kann in guter
Néherung durch die Erhéhung des Widerstands des iiberstromten Tragfliigel-Teils durch

den groferen Staudruck modelliert werden [56].

Bei kleinen Fluggeschwindigkeiten reduziert sich die benétigte Leistung mit groferer tiber-
stromter Fliache durch Erzeugung eines zunehmenden Anteils der benétigten Vertikalkraft
durch den Tragfliigel [53]. In Abbildung 3.2 verschiebt sich die Kurve des Anteils der Quelle
der Vertikalkraft in Abh#ngigkeit der Interaktion von Propellerabwind und Tragfliigel.
Damit erreicht die Leistung der Fahrtpolare auch ein geringeres Minimum. Die Interaktion
hat durch eine geeignete Wahl von Propeller und Tragfliigel eine positive Bilanz von
Auftriebsgewinn und Schubreduktion [53].

3.1.1.2 Flichenflug

Im auftriebsgetragenen Flachenflug wird der Schub der Antriebe zur Kompensation des Wi-
derstands des Fluggerites benotigt, daher sollte der Widerstand des Fluggerdtes mdoglichst
gering sein und der Schub moglichst effizient erzeugt werden. Die zwei unterschiedlichen
Wirkungsgrade in Gleichung 3.1 und 3.3 zeigen, dass ein Propeller in unterschiedlichen
Flugzusténden unterschiedlich effektiv ist. Fiir die Vor- und Nachteile der einzelnen Antriebs-
parameter wird auf den folgenden Abschnitt 3.2.2 verwiesen. Der Widerstand eines Flug-
gerétes setzt sich aus mehreren Komponenten zusammen. Dabei wird im Flugzeugentwurf
zwischen dem parasitédren und dem Auftriebs-induzierten Widerstand unterschieden [57].
Zusétzliche Widerstinde, die sich beispielsweise aus Uberschalleffekten ergeben, werden
hier nicht betrachtet.
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Der parasitare Widerstand besteht aus mehreren Anteilen und wird von allen umstrémten
Komponenten des Fluggerétes erzeugt. Zum einen existiert der Reibungswiderstand, welcher
durch die Scherung der Wandschubspannung an der Oberflidche eines angestromten Korpers
entsteht. Der Form- oder Druckwiderstand entsteht durch die Druckdifferenz zwischen
Vorder- und Hinterseite eines angestromten Korpers. Allgemein besitzen schlanke, stromli-
nienférmige Korper einen gegeniiber stumpfen Korpern geringen Formwiderstand [56]. Die
Umstromung der verschiedenen Komponenten eines Fluggerites erzeugt einen zusétzlichen
Interferenzwiderstand in der Grofilenordnung zwischen 10 und 30 % des Gesamtwiderstan-
des [43]. Der Einfluss des Widerstands auf den Leistungsbedarf nimmt nach Gleichung 3.2
mit der Fluggeschwindigkeit in der 3. Potenz zu, somit steigt die Relevanz fiir Kippfliigel-
Fluggerite mit hohen Fldchenfluggeschwindigkeiten. In der Literatur finden sich Methoden
des klassischen Flugzeugentwurfs, anhand derer Rumpf, Anbauten und Ubergénge beziiglich

geringem parasitdren Widerstand ausgelegt werden kénnen.

Neben dem parasitiaren Widerstand induzieren alle auftriebserzeugenden Komponenten des
Fluggerétes weiteren Widerstand. Hierbei werden primér der Tragfliigel und die Leitwerke
betrachtet. Ein Tragfliigel lenkt die Stromung zum einen nach unten ab, zusétzlich findet
ein Ausgleich der Druckdifferenz zwischen Ober- und Unterseite an den Fliigelspitzen
statt. Fiir die dabei an die Stromung abgegebene kinetische Energie wird ein auftrieb-
sabhéangiger Anteil zum Widerstand addiert. Wie aus Gleichung 2.14 hervorgeht, ist der
induzierte Widerstandsbeiwert quadratisch vom erzeugten Auftrieb abhéngig.Ziel ist es, im
Auslegungs-Flichenflugzustand bei der Erzeugung des erforderlichen Auftriebs moglichst
wenig Widerstand zu induzieren. Fiir diese Betrachtung bietet sich die Widerstandspola-
re an, welche den Auftriebsbeiwert in Abhéngigkeit des Widerstandsbeiwertes darstellt.
Der Zusammenhang von Auftriebsbeiwert und Widerstandsbeiwert in Abhéngigkeit des

Anstellwinkels ist fiir jedes Profil unterschiedlich.

CA,O .
Yopt. = <C—V[i)t)max (34)

Aus dem Diagramm lésst sich die optimale Gleitzahl entsprechend Gleichung 3.4 ablesen,
anhand derer sich nach Gleichung 3.5 die im Flachenflug erforderliche Fliigelflache Sy
abschétzen lasst.

G:A:%-pui-Sﬂ-CA,opt. (3.5)

Neben dem Profil hat die Verteilung des Auftriebs beziiglich der Spannweite einen wich-
tigen Einfluss auf die Grofle des induzierten Widerstands. Diese Einfliissse werden in

Gleichung 2.14 in den Gréflen Streckung A und Oswald-Faktor e zusammengefasst. Betrach-
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tungen zur Auswahl eines geeigneten Profils und der Auslegung der Tragfliigel-Geometrie

werden im Abschnitt 3.2.1 vorgestellt.
3.1.1.3 Trimm-Widerstand

In allen Flugzustéinden wird durch das Leitwerk und den Ausschlag von Rudern ein
zusétzlicher parasitérer als auch induzierter Widerstand erzeugt. Zur Reduktion des Trimm-
Widerstands muss der Gesamtauftrieb auf Tragfliigel Ag und Leitwerk Ay, verteilt werden,
sodass der Gesamtwiderstand minimal wird [58]. Hierbei sind die Randbedingungen, dass der
Gesamtauftrieb der Gewichtskraft entspricht und dass der Momentenhaushalt ausgeglichen
ist. Sollte das Hohenleitwerk beispielsweise zum Einhalten des Nickmomentenhaushaltes eine
nach unten gerichtete Auftriebskraft erzeugen, muss diese Kraft zusétzlich vom Tragfliigel
ausgeglichen werden. Abbildung 3.3 zeigt diesen Fall, dabei werden der Widerstand des
Leitwerkes W, und der zusétzlich induzierte Widerstand (Wy = f(Apy)) am Tragfliigel

zusammengefasst und gemeinsam als Trimm-Widerstand bezeichnet.

Aq

Whiw

A
Wi = f (Auw) hiw

Abbildung 3.3: Krifte- und Momentengleichgewicht der Langsbewegung durch Tragfliigel
und Hohenleitwerk im stationédren Horizontalflug

Der Trimm-Widerstand der Liangsbewegung kann somit verringert werden, wenn das
Hohenleitwerk einen positiven Auftrieb erzeugt. Dazu muss der Schwerpunkt zwischen den
Neutralpunkten von Tragfliigel und Hohenleitwerk liegen. Dieses kann allerdings abhéngig
von der Konfiguration zum Wegfall der statischen Langsstabilitit fithren [16]. Das zum
Trimmen notige Nickmoment kann durch einen Ausschlag der Ruderklappe sowie durch
eine Verstellung des gesamten Leitwerks eingestellt werden. Ein Trimmen durch das Kippen
des gesamten Leitwerks ist ggf. vorteilhaft, da so eine grofle Steuerreserve zur Lageregelung
gewahrt wird [58].
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3.1.1.4 Kurvenkoordinierung

Im Fldchenflug hat der parasitire Widerstand —wie zuvor erwihnt - einen signifikanten
Anteil am Gesamtwiderstand. Der Rumpf und die Anbauten von Fluggeriten sind als
schlanke Korper mit einer Vorzugsrichtung der Anstromung von vorne optimiert [59]. Zur
Minimierung des Widerstands ist daher ein schiebewinkelfreier Flug anzustreben. Die
Zustandsgrofen des Hiangewinkels und der Anderungsrate des Kurses kénnen abhéngig
von der Fluggeschwindigkeit zueinander koordiniert werden, sodass sich die Bewegungsrich-
tung und die Lage des Flugzeugs synchron dndern. Diese Kurvenkoordinierung wird von
Flachenflugzeugen durch einen zum Querruderausschlag koordinierten Seitenruderausschlag
erreicht. Bei einem geregelten Fluggeréit werden die Kursdnderungsrate und ein passender

Héngewinkel abhéngig von der Fluggeschwindigkeit zueinander koordiniert.
3.1.2 Grofler Flugbereich

Die Grundlage der Auslegung eines Fluggerites fiir effizienten Flug ist stets die Definition
der Flugmission. Als Beispiele sollen zwei fiir ein Kippfliigel-Fluggerit extreme Anforde-
rungen vorgestellt werden. Zum einen ein Fluggerét, welches die VTOL-Fahigkeit nur fiir
Start und Landung bendétigt und die restliche Flugzeit ausschlieSlich moglichst effizient eine
grofle Strecke zuriicklegen soll. Dabei befindet es sich grofitenteils im auftriebsgetragenen
Fldachenflug, und der Entwurf des Fluggerites orientiert sich an der zuvor vorgestellten

Auslegung von Fliachenflugzeugen.

Dagegen steht ein Kippfliigel-Fluggerit, welches im Nahbereich operiert und fiir agiles
Manovrieren haufig bei Geschwindigkeiten unterhalb des auftriebsgetragenen Flachenflugs
fliegt. Dann liegt der Fokus auf schubgetragenen Flugzustédnden. Der parasitdre Wider-
stand des Gesamtfluggerédtes und der induzierte Widerstand des Tragfliigels bei hohen
Fluggeschwindigkeiten sind hierbei nicht von grofler Relevanz. Die Entwiirfe klassischer
Kippfliigel-Fluggerédte haben sich an einer solchen Flugmission ausgerichtet. Sollte ein
Fluggerat fiir diese Flugmission ausschliefllich anhand der zuvor vorgestellten Kriterien
ausgelegt werden, kann ein sehr ineffizientes Fluggerit entstehen. Ein Tragfliigel, welcher
geringe Widerstinde im Fldchenflug induziert, erzeugt im Langsamflug bei hohen An-
stellwinkeln eventuell sehr geringen Auftrieb. Dieser geringe Auftrieb miisste dann durch
hohen Schub der Antriebe kompensiert werden. Sollte das Fluggerédt haufig in diesen
Flugzustdnden operieren, konnen ein aerodynamisch effizienter Fliigel und Antriebsstrang

bedeuten, dass in schubgetragenen Flugzustédnden ein hoher Leistungsbedarf besteht.

Grundsétzlich besteht der Wunsch, dass alle Kippfliigel-Fluggeréte unabhéngig von ihrer

Mission den gesamten Geschwindigkeitsbereich stationér erfliegen konnen [5]. Nur auf diese
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Weise ist ein Bahnregler in der Lage mit grolen Windgeschwindigkeiten umzugehen und
dynamische Bahnvorgaben umzusetzen. Es kann somit auch fiir die erstgenannte Mission
nicht ausschliefflich die Effizienz des Flichenflugs betrachtet werden. Um stationéren Flug
im gesamten Flugbereich umsetzen zu kénnen, muss die Kombination aus vertikalem
Schubanteil der Antriebe und Auftrieb des Tragfliigels in allen Geschwindigkeiten des
Flugbereichs der Gewichtskraft des Fluggerites entsprechen. Gleichzeitig muss der hori-
zontale Anteil des Schubvektors den Gesamtwiderstand des Fluggeriites bei der jeweiligen

Fluggeschwindigkeit kompensieren.

Das Kippen des Tragfliigels variiert den Auftrieb ausschliellich in dem Rahmen, wie es
die Stromungsverhéltnisse erlauben. Auftriebshilfen am Tragfliigel konnen fiir zusétzlichen
Auftrieb sorgen, aber ebenfalls nicht in beliebiger Grofle in allen Flugzustianden. Wenn
der Tragfliigel mit Anstellwinkeln im Bereich des Stromungsabrisses angestromt wird,
ist der Auftrieb sehr sensitiv gegeniiber Storungen. Da der Kippwinkel des Tragfliigels
bei Kippfliigel-Fluggerdten aber aus einer senkrechten Stellung im Schweben bis zum
Fldchenflug zu kleinen Anstellwinkeln gesenkt werden muss, wird auch der Bereich des
Stromungsabrisses durchfahren. Abhéngig von der Konfiguration von Tragfliigel und Antrie-
ben wird die Stromung allerdings durch den Abwind der Propeller in grofien Bereichen des
Tragfliigels zu kleineren effektiven Anstellwinkeln umgelenkt. Nach [5] ist diese Vermeidung
des grofiflichigen Stromungsabrisses von besonderer Bedeutung bei der Auslegung von

Kippfliigel-Fluggeriten.

Der Tragfliigel sollte durch seine Geometrie und sein Profil ein gutmiitiges Uberziehverhalten
aufweisen, sodass der Auftriebsbeiwert im Bereich des Stromungsabrisses keine grofien
Gradienten aufweist. Abbildung 3.4 zeigt die Auftriebsbeiwerte verschiedener Profile.
Als durchgezogene Linie sind Messwerte eines NACA0012-Profils dargestellt [60]. Ein
deutlicher Einbruch des Auftriebsbeiwertes ist im Bereich des Strémungsabrisses bei einem
Anstellwinkel von a & 14° zu erkennen. Fiir den Entwurf eines Kippfliigel-Fluggerites wird
ab dem maximalen Auftriebsbeiwert ein geringer Gradient bis zu hohen Anstellwinkeln von
iiber 30° angestrebt, dieser Idealfall ist gestrichelt angedeutet. Aerodynamisch ist ein Profil
mit diesem Verlauf des Auftriebsbeiwertes schwierig umzusetzen und vermutlich mit sehr
hohen Widerstandsbeiwerten verbunden. Praktisch umsetzbar sind Profile, welche einen
Verlauf des Auftriebsbeiwertes entsprechend der gepunkteten Linie aufweisen, beispielsweise
das Clark-Y. Es verbleibt ein merklicher Einbruch des Auftriebsbeiwertes im Bereich des

Stromungsabrisses.

Um den Stromungsabriss auf kleine Bereiche des Tragfliigels zu reduzieren, machen sich

Kippfliigel-Fluggeréte die erwiahnte Interaktion des Abwindes der Antriebe und des Trag-
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Abbildung 3.4: Auftriebsbeiwerte verschiedener Profile

fliigels zunutze. In dem Bereich der Uberstromung wird durch den Abwind des Propellers
der effektive Anstellwinkel reduziert und der Staudruck erhéht. Um von diesem Effekt
moglichst stark zu profitieren, sollte der Tragfliigel in einem mdglichst grofien Bereich iiber-
stromt werden. Mafgeblich fiir die Zuverlassigkeit des Auftriebs ist somit das Verhéltnis
der Fliigelflache, welche vom Abwind iiberstromt wird, zu der nicht iiberstromten Flache.
Die iiberstromte Fliigelfliche kann zum einen durch eine grofle Fliigeltiefe im Bereich hinter
dem Propeller vergroflert werden. Zum anderen steigt die Fldche mit dem Durchmesser
des Propellers, allerdings sinkt nach Gleichung 2.5 der Strahltheorie die induzierte Ge-
schwindigkeit mit grofferem Durchmesser, sodass ein Abwégen einer gréfleren iiberstromten
Flache und einem grofleren Staudruck nétig ist. Eine weitere Moglichkeit der Erhéhung des
iiberstromten Anteils ist die Verwendung mehrerer Antriebe entlang der Fliigelvorderkante.
Dieses Konzept wird in der Literatur mit dem Begriff Distributed Propulsion bezeichnet,
welches neben der iiberstromten Flache den Vorteil redundanter Antriebe aufweist. Aller-
dings bringt jeder zusétzliche Antrieb zusétzliches Gewicht und erhéhte Komplexitét in das
System. Die Parameter des Antriebsstrangs und ihre Auswirkungen auf die Flugmechanik
werden im Abschnitt 3.2.2 betrachtet.

Nach der Strahltheorie entsteht bei hoherem Schub eines Propellerantriebs ein groflerer
Staudruck im Abwind, was —wie zuvor dargestellt — den Effekt des Stromungsabrisses in
Teilen des Tragfliigels verhindert. Einem groflen Schubbedarf widersprechen die durch
das Ziel hoher Flugleistungen an den Entwurf gestellten Forderungen nach geringem

Flugzeuggewicht und geringem Widerstand. Abbildung 3.5 zeigt die induzierte Abwind-
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Abbildung 3.5: Induzierte Abwindgeschwindigkeit und daraus resultierende Reduktion
des Anstellwinkels hinter einem Propeller fiir verschiedene Standschiibe
nach der Strahltheorie bei einer freien Anstromung von 20 m/s und einem
Anstellwinkel von o = 20°

geschwindigkeit und die daraus resultierende Reduktion des Anstellwinkels hinter einem
Propeller nach der Strahltheorie aus Gleichung 2.5. Der Propellerdurchmesser betrégt in
dem gezeigten Fall d,, = 0,3m und der Propeller ist bei einer freien Anstrémung von
U, = 20m/s um oy = 20° angestellt. Mit dem produzierten Schub steigt die induzierte
Geschwindigkeit, wihrend der effektive Anstellwinkel aeg in den Bereichen des Tragfliigels
hinter dem Propeller starker reduziert wird. Fiir die Erzeugung zuverléssigen Auftriebs,
wahrend sich der iibrige Tragfliigel im Bereich des Abrisses befindet, muss der Anstellwinkel
abhingig vom Profil des Tragfliigels unter a.g < 15° gesenkt werden. Daraus folgt, dass
bei geringem Schubbedarf durch ein widerstandsoptimiertes Design der positive Effekt des

iiberstromten Tragfliigels verringert wird.
3.1.3 Hohe Steuerreserven

Gute Flugleistungen erfordern nach der Definition aus Abschnitt 2.1.6 neben einem geringen
Leistungsbedarf und einem grofien Flugbereich zusitzlich hohe Anderungsraten des Flug-
zustandes. In jedem stationdren Flugzustand des Flugbereichs sollen somit moglichst grofie
translatorische Beschleunigungen aufgebracht werden kénnen. Diese erfordern moglichst
groBe Steuerreserven der verschiedenen Steuergrofien. Fiir translatorische Beschleunigungen
betrifft dieses primér den Antriebsstrang und beim Kippfliigel-Fluggerét den Kippwinkel
des Tragfliigels. Ein Fluggerit mit einem groffen Tragfliigel muss nicht bei hohen Auftriebs-
beiwerten fliegen, wodurch vertikale Beschleunigungen durch Anstellwinkeldnderungen
erzeugt werden konnen, ohne in Bereiche des Stréomungsabrisses zu gelangen. Dagegen
erzeugt eine grofle Fliigelfliche bei hohen Fluggeschwindigkeiten einen unerwiinschten

Widerstand und somit erhéhten Leistungsbedarf. Ahnliches gilt fiir den Antriebsstrang,
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dessen Gewicht mit der verfiigharen Steuerreserve steigt, wodurch sich der Leistungsbedarf

vergrofiert.

Auch aus Sicht der Flugeigenschaften sind grofle Steuerreserven hilfreich, wenn damit
groflere Steuerbeschleunigungen erzeugt werden kénnen. Allerdings ist auch die Stellrate der
Steuergréflen von entscheidender Bedeutung fiir die Stabilisierbarkeit. Bei gleichbleibender
Stellrate tragt eine hohe Steuerreserve allerdings dazu bei, dass groflere Storungen vom
Fluggerat toleriert werden kénnen. Die Dimensionierung der Steuergréfien muss somit

unter Betrachtung der benétigten Steuerreserven und ihrer Stellraten erfolgen.
3.1.4 Gutes Storverhalten

Eine wichtige Eigenschaft von Fluggeréten ist die Reaktion und das Verhalten beziiglich
Storungen. In erster Linie werden Storungen von auflen wie Wind oder Turbulenz betrachtet,
aber auch Fehlerfille wie ein SteuergréfSenausfall konnen bei der klassischen Untersuchung
der Flugeigenschaften analysiert werden [16]. Kippfliigel-Fluggerite des betrachteten MaB-
stabs operieren bei Fluggeschwindigkeiten zwischen 0 und 30 m/s. Damit befindet sich
die Fluggeschwindigkeit in der Gréfenordnung der erwartbaren Windgeschwindigkeit und
teilweise auch der Boen. Die Anfilligkeit gegeniiber aerodynamischen Stérungen muss also

betrachtet werden.

Ein hoher Gradient des Auftriebsbeiwertes macht ein Fluggerat anfillig fiir Boen, da
kleine Anstellwinkelanderungen zu grofien Auftriebséinderungen fiihren. Ein aerodynamisch
optimierter Tragfliigel kann somit zu einem schlechten Stoérverhalten des Fluggerites
fithren. Auch der Flug bei hohen Auftriebsbeiwerten erhéht die Anfélligkeit fiir Boenlasten,
da kleine Anstellwinkeléinderungen zum Stromungsabriss fithren kéonnen. Abhilfe kann
beispielsweise eine aktive Unterdriickung von Boenlasten bringen, dazu sollen hochfrequente
Reaktionen durch Steuerausschlige die Wirkung einer Boe reduzieren. Diese Reaktion

erfordert allerdings eine aufwendige und prézise Sensorik zur Erfassung der Boen [61].

Da ausschlieflich geregelte Fluggeriite betrachtet werden, kann im Entwurf des Fluggerétes
das Storverhalten des Fluggerétes zwar beriicksichtigt werden, eine Aussage iiber das
Storverhalten im Flugbetrieb ist allerdings erst mit dem Gesamtsystem moglich. Auch
ohne aktive Boenlastminderung wirken sich die Storungen abhéngig von Stellgeschwindig-
keiten und Steuerreserven unterschiedlich aus. Zur Analyse des Storverhaltens kann das
Gesamtsystem, bestehend aus Fluggerdt und Regelungssystem, simulativ unter Variation
verschiedener Anregungen untersucht werden. Aber auch der Einfluss einer Anderung
der Tragfliigelaerodynamik kann durch das Einbringen von Stérkréaften oder geédnderten

Auftriebsbeiwerten analysiert werden.
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3.2 Auslegung der Entwurfsparameter

Wie zuvor herausgearbeitet, fiithren die Forderungen der Flugleistungen zu dem Entwurf
eines Kippfliigel-Fluggerétes, welcher an den klassischen Flugzeugentwurf angelehnt ist. Die
Forderungen der Flugeigenschaften stehen dazu allerdings teilweise im Widerspruch, auch
durch die Besonderheiten der Flugmechanik von Kippfliigel-Fluggeriten. Dazu werden im
Folgenden die Auswirkungen der einzelnen Entwurfsparameter des Tragfliigels und des
Antriebsstrangs betrachtet. Es wird zusétzlich auf Besonderheiten von Schwerpunktlage,

Rudern und Leitwerk eingegangen.
3.2.1 Tragfliigel

Der Tragfliigel eines Fluggerites wird primér durch das verwendete Profil und die Geometrie
der Grundflache definiert. Das Profil wird im Folgenden zunéchst als zweidimensionaler
Korper mit unendlicher Streckung betrachtet. Die Effekte eines endlichen Tragfliigels
in Form von reduziertem Auftrieb und induziertem Widerstand sind abhéngig von den

Geometrieparametern wie Streckung und Zuspitzung und werden anschlieBend betrachtet.
3.2.1.1 Profil

In der Literatur sind verschiedene Profile fiir unterschiedliche Einsatzzwecke zu finden. Bei
Fluggerdten des betrachteten Mafistabs und der erwarteten Fluggeschwindigkeit tritt ein
Reynolds-Zahl Bereich von Re = 40.000 bis Re = 500.000 auf. Die Reynolds-Zahl beschreibt
das Verhéltnis der Tragheitskéfte zu den Zahigkeitskriften einer Stromung und definiert
damit die Grenzschicht eines Profils. Bei gegebener Profilgeometrie werden die aerody-
namischen Beiwerte eines Tragfliigels maBgeblich durch die Reynolds-Zahl bestimmt [33].
Abbildung 3.6 zeigt die Auftriebspolare eines gewdlbten NACA-Profils fiir drei verschiedene
Reynolds-Zahlen. Der lineare Bereich der Auftriebspolare ist nur unwesentlich durch die
Variation der Reynolds-Zahl beeinflusst, der maximale Auftriebsbeiwert und der Bereich
des Stromungsabrisses unterscheiden sich jedoch deutlich. Fiir sehr kleine Reynolds-Zahlen
(Re < 8- 10%) liegt eine rein laminare Grenzschicht vor und der Zusammenhang zwischen
dem Anstellwinkel und dem Auftriebsbeiwert wird nichtlinear, da die Strémung in einem
weiten Bereich abgelost ist [33]. Die bei einer Ablosung entstehende Abloseblase erzeugt
zuséatzlich einen unerwiinschten Widerstand. Grundsétzlich hat eine geringe Reynolds-Zahl
einen negativen Effekt auf den Widerstand, da sich bei sehr geringen Reynolds-Zahlen
auch der Nullauftriebs-Widerstand deutlich erhoht [62]. Bei sehr kleinen Reynolds-Zahlen

verlieren viele Annahmen der Stromungstheorie ihre Giiltigkeit und die Vorhersage der
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Beiwerte verliert stark an Giite [33]. Die geringe Grofie und Fluggeschwindigkeit der be-
trachteten Fluggeréte haben somit Einfluss auf die Profilauswahl [63]. Um den geringen
Reynolds-Zahlen gerecht zu werden, kann auf Profile aus bestehenden Datenbanken, wie

[64] oder [65], zuriickgegriffen werden.
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Abbildung 3.6: Einfluss der Reynolds-Zahl auf die aerodynamischen Beiwerte eins Profils,
nach [62]

Ziel der Profilauswahl fiir Kippfliigel-Fluggerite ist die zuvor beschriebene Optimierung der
Gleitzahl, unter der Nebenbedingung eines gutmiitigen Abrissverhaltens. Profile mit guten
Gleitzahlen und damit aerodynamischer Effizienz weisen haufig einen abrupten und starken
Einbruch des Auftriebsbeiwertes schon bei geringen Anstellwinkeln auf. Andere Profile,
welche nicht primér hinsichtlich einer hohen Gleitzahl optimiert wurden, kénnen einen
weniger starken Einbruch des Auftriebsbeiwertes zeigen [66]. Da der Auftriebsbeiwert im
Bereich des Stromungsabrisses mafigeblich durch das Profil definiert wird, sollte in einem
ersten Schritt zunéichst das Uberziehverhalten in der Profilauswahl beriicksichtigt werden.
Unter den moglichen Profilen kann somit anschlieBend eines mit optimaler Gleitzahl
identifiziert werden. Solange ausschliefilich das Profil und nicht der dreidimensionale
Tragfliigel betrachtet wird, findet keine Beriicksichtigung des induzierten Widerstands
statt. Dieser durch den Auftrieb entstehende Anteil des Widerstands ist primér von der
Auftriebsverteilung und damit der Geometrie des Tragfliigels abhéangig.

Es besteht auch die Moglichkeit, das Profil entlang der Spannweite zu variieren, was
im Flugzeugentwurf als aerodynamische Verwindung bezeichnet wird. Allerdings kénnen
unerwiinschte Effekte nur durch eine detaillierte aerodynamische Auslegung ausgeschlossen
werden [62]. Diese Analyse ist mit den vorgestellten Methoden nicht méglich, weshalb

ausschliellich konstante Profile entlang der Spannweite betrachtet werden.
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3.2.1.2 Fliigelfliche

Sobald der Anstellwinkel im Flachenflug durch die optimale Gleitzahl des ausgewéhlten
Profils feststeht, kann nach Gleichung 3.5 mit der Gewichtskraft und Flachenfluggeschwin-
digkeit des Fluggerites die benotigte Fliigelfliche berechnet werden. Wenn die Flache
des Tragfliigels fiir diese Fluggeschwindigkeit ausgelegt ist, erzeugt dieser im betrachteten
Arbeitspunkt den benotigten Auftrieb. Diese Betrachtung ergibt einen fiir den Flachenflug
optimierten Tragfliigel.

Tragflgel

/~_ groRer
Tragfligel

Antriebsleistung - P

\ 4

Fluggeschwindigkeit - u,

Abbildung 3.7: Einfluss der Fliigelfliche eines von dem Abwind der Antriebe voll iiber-
stromten Tragfliigels bei identischer Propellerfliche, nach [53]

Bei Kippfliigel-Fluggeriaten miissen zur Auslegung der Fliache des Tragfliigels neben dem
Flachenflug im effizientesten Punkt des Profils auch langsamere Fluggeschwindigkeiten
beriicksichtigt werden. Um den Einfluss der Fliigelfliche zu untersuchen, wird in [53] ein
identisches Fluggeréit mit zwei Fliigeln ausgestattet und die benotigte Leistung analytisch
berechnet, siehe Abbildung 3.7. Beide Tragfliigel werden dabei von dem Abwind der Antrie-
be voll iiberstromt und die Fluggerite haben eine identische Masse. Ein grofler {iberstromter
Tragfliigel erzeugt bei geringen Fluggeschwindigkeiten mehr Auftrieb, wodurch die benotig-
te Antriebsleistung geringer ist. Ein grofler Fliigel benttigt auch geringere Leistung bei der
effizientesten Geschwindigkeit (maximales A/W), allerdings liegt der effizienteste Punkt
bei dem kleinen Tragfliigel bei h6heren Geschwindigkeiten. Ein hoheres Strukturgewicht des
groBeren Fliigels wird nach [53] diese Leistungsdifferenz teilweise aufbrauchen. Der kleine
Fliigel erreicht bei maximaler Leistung eine hohere Fluggeschwindigkeit. Zusammenfassend
ist ein grofler Tragfliigel fiir Missionen mit moderaten Flachenfluggeschwindigkeiten und
ein kleiner Tragfliigel fiir sehr hohe Fluggeschwindigkeiten zu empfehlen. Die Abschétzung

ist allerdings nur fiir einen von dem Abwind der Antriebe voll iiberstromten Tragfliigel
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giiltig und verliert mit steigendem Verhiltnis von nicht {iberstromter zu iiberstromter

Fliigelfliche an Aussagekraft.

Bei festgelegter Grundfléche kann die Verteilung des Auftriebs entlang des Tragfliigels durch
die Gestalt der Grundfliche beeinflusst werden. In dieser Arbeit werden ausschlieflich recht-
eckige oder trapezformige Fliigelgrundrisse betrachtet. Obwohl im Flugzeugbau grundsétz-
lich komplexere Geometrien Anwendung finden, kommen bei Kippfliigel-Fluggerdten in
der Literatur ausschliefSlich einfache Geometrien zum Einsatz. Die aerodynamische Giite
des Tragfliigels beziiglich der Auftriebsverteilung wird in der Literatur als Formeffizi-
enzfaktor oder Oswald-Faktor e bezeichnet. Die priméren Parameter zur Definition der

Auftriebsverteilung eines Tragfliigels sind die Streckung A und die Zuspitzung A [62].
3.2.1.3 Streckung

Als Streckung A wird das Verhéltnis der Fliigelspannweite b zur Fliigelfliche S bezeichnet.
Eine hohe Streckung reduziert nach Gleichung 2.14 den induzierten Widerstand und erhoéht
den Gradienten des Auftriebsbeiwertes (vgl. Gleichung 2.13), da der Randwirbel reduziert
wird. Bei einer sehr grofien Streckung A ~ oo verschwinden die Effekte des endlichen
Tragfliigels und es konnen die Beiwerte des Fliigelprofils angenommen werden [34]. Im
klassischen Flugzeugentwurf werden die Vorteile einer hohen Streckung durch den geringeren
induzierten Widerstand gegen die Nachteile einer geringeren mechanischen Stabilitét,
bzw. eines hoheren Strukturgewichts und einer verringerten maximal moglichen Rollrate
abgewogen [62]. Die Rollbewegung wird aerodynamisch durch eine grofie Spannweite
gedampft, da die Rollrate ein mit dem Abstand von der Drehachse zunehmenden lokalen
Anstellwinkel Aa(y) am Tragfliigel induziert. Die Rolldampfung ist im Besonderen fiir
Fluggeréte mit hohen Anforderungen an Agilitdt und Wendigkeit von Bedeutung [62].

Fluggerat Streckung A
Canadair CL-84 4,77

Hiller X-18 3,86

Vertol VZ-2 3,05

Boeing 737-MAX 10,4

Airbus A320 9,4

Airbus A380 7,8

Tabelle 3.1: Streckungen der Tragfliigel historischer Kippfliigel-Fluggerite im Vergleich zu
typischen Flachenflugzeugen

Im Gegensatz zu den bisherigen Uberlegungen hatten historische Kippfliigel-Fluggeriite
sehr geringe Streckungen, wie in Tabelle 3.1 dargestellt. Bei gegebener Fliigelfliche ergibt
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eine geringe Streckung eine grofle Fliigeltiefe, was bei Kippfliigel-Fluggeréten einen groflen
Bereich im Propellerabwind bedeutet. Zusétzlich vergroflert sich nach Gleichung 2.9 die
Reynolds-Zahl mit groflerer Profiltiefe, mit den vorgestellten positiven Auswirkungen
auf die aerodynamischen Beiwerte. Im Gegensatz zu manntragenden Fluggeriten ist
dieser Effekt bei Fluggerdten im betrachteten Mafistab zu beachten. Beim Abwéigen
der Vor- und Nachteile einer hohen Streckung sind somit neben den effizienzbezogenen
Kriterien zusétzliche Auswirkungen spezifisch fiir Kippfliigel-Fluggerite zu berticksichtigen.
Beispielsweise bedeutet ein hoher Gradient des Auftriebsbeiwertes eine hohere Anfilligkeit
gegeniiber aerodynamischen Stérungen wie Boen oder Geschwindigkeitsabweichungen.
Die entstehenden Boenlasten sind nicht allein strukturell zu betrachten, sondern kénnen
auch zu einem einseitigen Stromungsabriss fiithren. So kann eine aerodynamisch optimale
Tragfliigelgeometrie fiir Kippfliigel-Fluggerite ungeeignet sein. Die Vor- und Nachteile der

verschiedenen Streckungen sind in Tabelle 3.2 zusammengefasst.

Streckung A

Vorteile

Nachteile

1-3

Stromungsabriss erst bei hohen
Anstellwinkeln, geringe Boenlas-

Ineffizient durch hohen induzier-
ten Widerstand, geringes C'4 max

ten, geringe Rollddmpfung, hohe

Fliigeltiefen

37 Gute Rollantwort, akzeptable | Relativ hoher induzierter Wider-
Boenlasten, akzeptable Fliigeltie- | stand, nicht geeignet fiir sehr
fen grofle Reichweiten

7-15 Ausgleich zwischen induziertem | Bemerkbare Boenlasten
Widerstand und Rollantwort

15+ Minimaler induzierter Wider-| Geringe Fliigeltiefen, extreme

stand, hohes C4 max Boenlasten, hohe Rolldampfung

Tabelle 3.2: Einfluss der Streckung auf die aerodynamischen Eigenschaften des Tragfliigels,
nach [62]

3.2.1.4 Zuspitzung

Ein weiterer Geometrie-Parameter, welcher die aerodynamische Giite des Tragfliigels
bestimmt, ist die Zuspitzung A, also das Verhéltnis der &ufleren zur inneren Fliigeltiefe.
Durch die Zuspitzung ist es moglich, die Verteilung des Auftriebs entlang der Spannweite
einer optimalen, elliptischen Verteilung anzunédhern und damit den induzierten Widerstand
zu minimieren. Abbildung 3.8a zeigt die Verteilung des Auftriebs entlang der Spannweite.
Darin ist zu erkennen, dass eine hohe Zuspitzung den Auftrieb nach innen verlagert
und damit die strukturelle Belastung des Tragfliigels verringert. Abbildung 3.8b zeigt

das Verhaltnis des lokalen Auftriebsbeiwerts C4(y) zu dem Gesamtauftriebsbeiwert C'4
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entlang der Fliigelspannweite. Hier ist zu erkennen, dass der lokale Auftriebsbeiwert mit
steigender Zuspitzung erheblich grofler als der Gesamtauftriebsbeiwert ist, was die Gefahr
eines lokalen Stromungsabrisses bereits bei geringeren Anstellwinkeln birgt. Bei stark
zugespitzten Fliigeln ist diese Gefahr des Stromungsabrisses im Bereich der Fliigelspitzen

sehr hoch [34]. Da mit der lokalen Fliigeltiefe auch die lokale Reynolds-Zahl sinkt, miissen

(@) (b)

Abbildung 3.8: Auftriebsverteilung AA/Ay (a) und Verteilung des lokalen Auftriebsbei-
wertes C'4(y)/Ca (b) entlang der Spannweite fiir Trapezfliigel, nach [34]

beziiglich der Groflenordnung der betrachteten Fluggerite stets die vorgestellten negativen
Auswirkungen sehr kleiner Reynolds-Zahlen beriicksichtigt werden. Tabelle 3.3 fasst die
Vor- und Nachteile fiir drei mogliche Zuspitzungen zusammen. Die Tragfliigel klassischer
Kippfliigel-Fluggeréte weisen sehr geringe Zuspitzungen auf und nehmen damit hohere

induzierte Widerstande in Kauf.

Zuspitzung A | Vorteile Nachteile

0,2 Induzierter Widerstand ist ver-| Gefahr eines Stromungsabrisses
gleichbar mit dem eines ellipti- | an den Fliigelspitzen, geringe Re
schen Grundrisses an den Fliigelspitzen

0,5 Ausgleich zwischen induziertem | Stromungsabriss beginnt in der
Widerstand und Uberziehverhal- | Nihe der Fliigelmitte
ten

1 Gutes Uberziehverhalten, identi- | hoher induzierter Widerstand
sche Re entlang des Tragfliigels

Tabelle 3.3: Einfluss der Zuspitzung auf die aerodynamischen Eigenschaften des Tragfliigels,
nach [62]

Neben der Streckung und der Zuspitzung werden die Tragfliigel im Flugzeugentwurf durch
die Anpassung weiterer Parameter optimiert, welche an dieser Stelle nicht weitergehend be-
trachtet werden. Dazu zdhlen beispielsweise die Pfeilung, welche bei Fluggeschwindigkeiten

in der Nahe der Schallgeschwindigkeit und zu Erzeugung einer grofieren Windfahnensta-
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bilitdt eingesetzt wird. Die V-Stellung erhéht die Roll- und Windfahnenstabilitdt und
vergrofert die Bodenfreiheit fiir Antriebe. Der Einfliisse der Fliigellage auf das Schieberoll-

moment und den parasitidren Widerstand sind ebenfalls nicht Teil dieser Arbeit.
3.2.2 Antriebssystem

Die bei der Auslegung des Antriebssystems betrachteten Parameter umfassen die Anzahl
und Verteilung der Antriebe sowie die Dimensionierung der Propeller der verschiedenen
Antriebe. Die Optimierung einiger der definierenden Parameter ist stark vom Betriebspunkt,

somit dem benétigten Schub und der Anstromsituation, abhéngig.
3.2.2.1 Propellerdurchmesser

Mit der Leistung eines Propellerantriebs in Abhéngigkeit seines Standschubs aus Glei-
chung 3.3 lasst sich das Verhéltnis des Standschubs zur Antriebsleistung berechnen:

o _ e (3.6)

Pstat Uindu

Aus dieser Beziehung lasst sich ableiten, dass die erforderliche Leistung fiir einen benoétigten
Standschub mit der induzierten Geschwindigkeit sinkt. Im Schwebeflug ist somit eine
niedrige Strahlflichenbelastung (Fy/Sprop) und damit ein groBer Propellerdurchmesser
effizient. Zusétzlich vergroflert sich der Bereich des iiberstromten Tragfliigels mit dem
Propellerdurchmesser mit den zuvor genannten positiven Effekten eines erhchten Staudrucks

und einer Anstellwinkelreduktion.

E o2 T A
_——_Clark-Y
—_—
>
 —

Us =[5, 10, 15] m/s

Abbildung 3.9: Skizze von Propeller und Tragfliigel als Grundlage der Ergebnisse in den
Abbildungen 3.10 und 3.11

Nach Gleichung 2.5 reduziert sich die induzierte Geschwindigkeit mit steigendem Propeller-
durchmesser mit 1/d,.p, was die genannten positiven Effekte verringert. Die Anstellwin-

kelreduktion erhcht sich mit groflerer induzierter Geschwindigkeit. Abbildung 3.10 zeigt
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Abbildung 3.10: Induzierte Geschwindigkeit nach der Strahltheorie und daraus resultie-
rende Reduktion des Anstellwinkels hinter einem Propeller iiber dem
Propellerdurchmesser aufgetragen

die induzierte Geschwindigkeit und daraus resultierende Reduktion des Anstellwinkels
hinter einem Propeller fiir verschiedene Propellerdurchmesser nach der Strahltheorie aus
Gleichung 2.5. Die freie Anstromgeschwindigkeit betrégt 5, 10 und 15 m/s und der Propeller
ist mit ap = 25° angestellt. Abbildung 3.9 zeigt die berechnete Situation, dabei befindet
sich der Tragfliigel hinter dem Propeller ohne induzierte Geschwindigkeit mit cg = 25° im
Bereich des Stromungsabrisses. Mit dem Durchmesser sinkt die induzierte Geschwindigkeit

und damit wird der Anstellwinkel hinter dem Propeller weniger reduziert.
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Abbildung 3.11: Induzierter Auftrieb am Tragfliigel hinter einem Propeller iiber dem
Propellerdurchmesser aufgetragen

Abbildung 3.11 zeigt die Abschétzung des durch den Propellerabwind an einem dahinter

liegenden Fliigel induzierten Auftriebs in Abhéngigkeit des Propellerdurchmessers und
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der Anstromgeschwindigkeit. Als gestrichelte Linie ist der Fall ohne freie Anstrémung
dargestellt. Die Berechnung basiert auf der Modellbildung aus Kapitel 2.2 fiir einen
Propellerschub von Fjy = 20N und einen rechteckigen Tragfliigel mit einem Clark-Y Profil
der Tiefe [,, = 0,2m und einer Streckung A = 12. Der am Tragfliigel induzierte Auftrieb
reduziert sich fiir diesen betrachteten Fall trotz grofierer Fliache deutlich mit steigendem
Propellerdurchmesser. Die Aussage ist allerdings nur fiir das gegebene Profil bei dem
gegebenen Anstellwinkel unter den in Kapitel 2.2 genannten Vereinfachungen giiltig. In
anderen Flugzustéinden mag eine geringe Anstellwinkelreduktion in einem grofien Bereich
des Fliigels hilfreicher sein als ein grofler Auftriebszuwachs in einem kleinen Bereich. Die
Auswahl eines geeigneten Propellerdurchmessers muss somit einen Kompromiss zwischen

Schwebeleistung und induziertem Auftrieb finden.
3.2.2.2 Propellerwirkungsgrad

Neben dem Durchmesser, der nach den vorangegangenen Uberlegungen recht unabhingig
von der Anstromgeschwindigkeit des Propellers gewéhlt werden kann, existieren weitere
Geometrie-Parameter. Diese finden in der Strahltheorie keine Berticksichtigung und werden

als Propellerwirkungsgrad np in Abhéngigkeit der Anstromsituation beschrieben [43].

Bei gegebener Leistung ermdglicht eine héhere Blattzahl die Reduktion des Durchmessers
und damit eine Reduktion der Blattspitzengeschwindigkeit. Da die Blattspitzengeschwin-
digkeit bei Propellern im betrachteten Mafistab der Fluggerite allerdings kein Problem
darstellt und die benétigten Leistungen vergleichsweise gering sind, werden im weiteren
Verlauf ausschliellich Zweiblatt-Propeller betrachtet.

Der Wirkungsgrad eines Propellers ist von der Anstromsituation abhéngig und wird
haufig beziiglich des Fortschrittsgrades angegeben. Der Fortschrittsgrad beschreibt nach
Gleichung 3.7 das Verhéltnis der axialen freien Anstrémung zur Propellerumfangsgeschwin-

digkeit.
30 - u,

T * Wprop * Aprop

j= (3.7)

Die lokale Verwindung und der Einstellwinkel des Propellers lassen sich ndherungsweise
mit einem skalaren Parameter, der sog. Steigung, zusammenfassen. Abbildung 3.12 zeigt
den Wirkungsgrad bei verschiedenen Fortschrittsgraden fiir zwei verschiedene Propeller der
Datenbank aus [67]. Beide Propeller eines Herstellers weisen bei identischem Durchmesser
zwei unterschiedliche Steigungen auf. Beide erreichen &hnliche maximale Wirkungsgrade,
allerdings bei unterschiedlichen Fortschrittsgraden. Mit groflerer Steigung ist ein Propeller
in der Lage bei grofleren Anstromgeschwindigkeiten bei identischer Drehzahl, also grofleren

Fortschrittsgraden, noch effizient zu arbeiten. Gleichzeitig sinkt der Wirkungsgrad bei
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geringeren Fortschrittsgraden. Somit ist jeder Propeller mit einer festen Steigung nur in
einem Betriebspunkt, bestehend aus Drehzahl und axialer Anstromung, optimal. Leichte
Variationen der Drehzahl fiir Schubvariation haben nur geringe Auswirkungen auf den

Wirkungsgrad.
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Abbildung 3.12: Propellerwirkungsgrad bei verschiedenen Fortschrittsgraden, berechnet
nach Daten aus [67]

GroBe Steigungen erméglichen es auch bei hohen Anstrémgeschwindigkeiten, die Stromung
zu beschleunigen und damit noch Schub zu produzieren. Die hohe Steigung verursacht
allerdings im nicht angestromten Fall bei einem geforderten Schub hohe Widersténde.
Gleichzeitig wird dieser Schub bei geringen Drehzahlen erzeugt, was fiir géngige Elektro-
motoren kein effizienter Betriebspunkt ist [68]. Bei kleinen Steigungen wird ein geforderter
Schub durch hohe Drehzahlen bei geringem Drehmoment erzeugt, welches einen effizienten

Betriebspunkt von Elektromotoren darstellt.

Im Bereich des Modellbaus existiert eine Vielzahl an Herstellern, welche eine grofie Anzahl an
Propellern anbieten. Einige ausgewéhlte wurden in Windkanaluntersuchungen hinsichtlich
ihrer Leistungsdaten analysiert [67]. Anhand dieser Datenbank kann ein geeigneter Propeller

in Abhéngigkeit von Durchmesser und Anstromsituation ausgewéahlt werden.
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3.2.2.3 Weitere Parameter des Antriebsstrangs

Klassische Kippfliigel-Konfigurationen haben vor jeder Tragfliigelhélfte einen Propeller,
einige wenige jeweils zwei Propeller. Moderne Konzepte wie der NASA GL-10, Rolls-Royce
EVTOL oder Airbus Vahana haben mehrere Antriebe mit kleinem Propellerdurchmesser
entlang der Fliigelvorderkante verteilt. Dieses Konzept der Verteilung der Antriebe ver-
grofert den Bereich des iiberstromten Tragfliigels, wihrend die kleinen Durchmesser fiir eine
hohe Strahlgeschwindigkeit sorgen. Zusétzlich ermoglicht die Vielzahl an Antrieben eine
Ausfallsicherheit, wenn die verbleibenden Antriebe den verringerten Schub kompensieren
konnen. Grundsétzlich sind die betrachteten Antriebe, bestehend aus Elektromotoren und
Modellbaupropellern, gut skalierbar. Nach Gleichung 3.6 sinkt die Standschub-Leistung
mit verkleinertem Durchmesser, sodass im Schwebeflug ein geringer Wirkungsgrad erwar-
tet wird. Im Flachenflug wird weniger Schub als im Schweben benétigt, sodass bei den
genannten Konzepten ein Grofiteil der Antriebe abgeschaltet wird [69]. Hier muss somit
missionsabhéngig abgewogen werden, ob das zusétzliche Gewicht der im Flachenflug nicht

bendétigten Antriebe und der verringerte Schwebeflugwirkungsgrad die Vorteile aufwiegen.

Im Bereich manntragender Fluggerite werden haufig Propeller mit verstellbarem Einstell-
winkel verwendet [62]. Damit ist es moglich, den Propeller an verschiedene Anstromsi-
tuationen anzupassen, sodass ein akzeptabler Wirkungsgrad fiir einen breiten Bereich
des Fortschrittsgrades ermoglicht wird. Fiir die betrachteten Fluggerite ist es allerdings
aufwindig, eine hohe Zuverléssigkeit der skalierten Mechanik zur Verstellung des Einstell-

winkels zu garantieren.

Modellbau-Propeller werden als rechts- und linksdrehende Propeller gefertigt. Zum Aus-
gleich des entstehenden Drehmoments der Propeller vor der linken und der rechten Trag-
fliigelhélfte, bietet sich eine Verwendung von gegenldufig drehenden Propellern an. Ver-
schiedene Analysen der Interaktion von Propeller und Tragfliigel haben auch den Effekt der
Drehrichtung analysiert [70, 71, 72]. Dabei wurden rechteckige Tragfliigel mit einem rechts-
und einem linksdrehenden Propeller versehen und die Auswirkungen des rotierenden Abwin-
des auf den Auftrieb und Widerstand des Tragfliigels betrachtet. Alle Quellen identifizieren
eine leicht verbesserte Gleitzahl bei einer Drehrichtung, sodass sich das aufschlagende Blatt
des Propellers innen in der Ndahe zum Rumpf befindet. Die bessere Gleitzahl ergibt sich
daraus, dass die Seite des Propellers mit dem aufschlagenden Blatt den Anstellwinkel des
Fliigels erhoht, wodurch mehr Auftrieb induziert wird. Die optimale Drehrichtung fiir ein
Kippfliigel-Fluggerit, welches von der Interaktion durch eine Reduktion des Anstellwinkels
im Bereich des Stromungsabrisses des Tragfliigels profitiert, lasst sich von den Ergebnissen
der Literatur nicht direkt ableiten.
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3.2.3 Schwerpunktlage

Um den Trimm-Widerstand der Langsbewegung im Flichenflug zu reduzieren, sollte das
Héhenleitwerk nach Abschnitt 3.1.1 positiven Auftrieb erzeugen. In [58] werden der Trimm-
Widerstand und das Verhéltnis des Auftriebs von Tragfliigel und Hohenleitwerk anhand
analytischer Gleichungen fiir ein Flachenflugzeug hergeleitet. Es wird gezeigt, dass der
Trimm-Widerstand quadratisch von der Schwerpunktlage abhéngt. Damit nimmt der Wider-
stand bei einer Riickverlegung des Schwerpunktes ab, bis ein minimaler Trimm-Widerstand

erreicht wird. Danach erhoht sich der Trimm-Widerstand mit weiterer Schwerpunktriicklage.
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Abbildung 3.13: Moglicher Schwerpunktbereich unter voller Ausnutzung des Leitwerksauf-
triebs, abhéngig von der Leitwerksfléche, nach [58]

Die Schwerpunktlage beeinflusst im Flichenflug den Hebelarm des Gesamtfluggerat-
Neutralpunkts und definiert nach Gleichung 2.3 die statische Langsstabilitédt. Eine Schwer-
punktriicklage fiihrt zur Aufhebung der statischen Langsstabilitiat, weshalb das Fluggerét
dann durch ein Regelungssystem stabilisiert werden muss. Aus dem Momentengleichgewicht
des stationdren Geradeausflugs kann ein Verhéltnis der Hohenleitwerks- zur Fliigelfliche in
Abhéngigkeit der Schwerpunktlage aufgestellt werden [58]. Aus diesem Zusammenhang
lassen sich Grenzen der Schwerpunktlage ableiten. Trotz des Wegfalls der Stabilitdtsgrenze
existiert auch bei einem geregelten Fluggerit ein zuléssiger Schwerpunktbereich, um eine
Stabilisierbarkeit zu garantieren. Es ergeben sich eine vordere und hintere Steuerbar-
keitsgrenze, welche durch das maximale und minimale Nickmoment des Hohenleitwerks
mit Hohenruder definiert sind. Die Steuerbarkeitsgrenzen stellen zunéchst das Limit des
aussteuerbaren Bereichs dar, welcher sich in Abhéngigkeit der benotigten Steuerreserve

zum Ausgleich von Storungen verkleinert.
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Durch die Lage der Hauptmotoren an der Fliigelvorderkante und einer Kippachse im
Bereich der [ /4-Linie des Tragfliigels verschiebt sich der Schwerpunkt vom Schwebeflug
zum Flachenflug nach vorne. Die Auslegung der Position des Schwerpunktes erfordert
somit eine detaillierte Betrachtung der Stabilitdt und Steuerbarkeit des Fluggerétes in allen
Flugzustinden. Zusétzlich ist davon auszugehen, dass bei Fluggeschwindigkeiten unterhalb
des Flachenflugs, ein vertikaler Antrieb unterstiitzend zur Erzeugung von Nickmomenten
verwendet wird, was die Steuerreserve erhoht. Abhéngig von den Verdopplungszeiten der
héufig aperiodischen instabilen Eigenbewegungen miissen die Nickmomente zum Ausgleich

von Storungen mit hohen Stellraten erfolgen [16].

Die Lage des Tragfliigels zum Schwerpunkt hat nicht nur Einfluss auf die Léngsbewegung
im Fldchenflug, sondern auch in den schubgetragenen Flugzustdnden. Da die Hauptantriebe
mit dem Tragfliigel in die Senkrechte kippen, héngt der Hebelarm des Schubvektors direkt
vom Abstand des Tragfliigels zum Schwerpunkt ab. Die Hebelarme der verschiedenen
Antriebe zum Schwerpunkt beeinflussen die Verteilung der Schubanteile zum Einhalten
des Nickmomentengleichgewichts. Bei einer Konfiguration mit einem vertikalen Antrieb im
Heck eines Kippfliigel-Fluggerétes, kann dieser Antrieb abhéngig von Leitwerk und den
AbmafBlen des Fluggerites recht frei positioniert werden. Aufnickende Momente werden
idealerweise durch eine Reduktion des Heckschubs realisiert, da die Hauptantriebe durch
einen geringen Hebelarm zum Schwerpunkt nur eine geringe Wirksamkeit besitzen. Da
der Heckantrieb als klassischer Propellerantrieb lediglich Schub in eine Richtung erzeugen
kann, darf der Schwerpunkt auch nicht vor der Wirklinie der Hauptantriebe liegen. Bei
minimalem Schubanteil des Heckpropellers kann dieser nur begrenzt reduziert werden und

es existiert nur eine minimale Steuerreserve.

Der Hebelarm der Hauptantriebe in Richtung der y-Achse definiert die Wirksamkeit
des differentiellen Schubs um die Rollachse im Schwebeflug und um die Gierachse bei
kleinen Kippwinkeln. Der differentielle Schub stellt im Vergleich zu aerodynamischen
Steuerflichen eine Steuergrofle mit grofler Wirksamkeit dar, dagegen haben die Querruder
im Abwind der Antriebe im Schwebeflug eine geringere Wirksamkeit [73]. Daher stellt die
minimale Gierbeschleunigung im Schwebeflug den dimensionierenden Fall zur Auslegung
des Hebelarms entlang der y-Achse dar. Sobald der Tragfliigel eine Zuspitzung aufweist,
muss auch die lokale Fliigeltiefe hinter dem Propeller beriicksichtigt werden, diese sollte

moglichst grofl sein und nimmt nach auflen ab.
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3.2.4 Leitwerk

Anhand der vorgegebenen Schwerpunktlage wird in [58] der optimale Anteil des Leitwerks-
auftriebs fiir einen minimalen Trimm-Widerstand hergeleitet. Dabei hédngt der optimale
Anteil des Hohenleitwerksauftriebs vom lokalen Anstellwinkel des Hohenleitwerks und
damit dem Abwind des Tragfliigels ab. Bei Kippfliigel-Fluggeriten ist das Abwindfeld
des Tragfliigels mit dem Abwind der Hauptantriebe iiberlagert, wodurch ein komplexes
Stromungsfeld am Hohenleitwerk entsteht [53]. Das Kippen des Tragfliigels verursacht eine
Veranderung des Abwindfeldes iiber den gesamten Flugbereich, wodurch unerwiinschte
Vibrationen beim Auftreffen der abgelosten Stromung des Tragfliigels auf das Hohenleit-
werk entstehen [74]. Eine Berticksichtigung der Auswirkungen auf den Anstellwinkel des
Hohenleitwerks erfordert eine aufwéndige numerische Analyse der Stromungsverhéltnisse in
allen Flugzustdnden. Um die Auswirkung des Abwinds von Fliigel und Hauptmotoren auf
das Hohenleitwerk zu minimieren, weisen einige Kippfliigel-Fluggeréte eine T-Konfiguration
auf oder kippen das Hohenleitwerk mit dem Tragfliigel, wie Canadair CL-84, NASA GL-10
oder Rolls Royce EVTOL.

Im klassischen Flugzeugentwurf basieren erste Abschétzungen zur Auslegung der Leitwerke
héufig auf empirischen Daten. Die initiale Auslegung von Hohen- und Seitenleitwerk kann
nach [59] beispielsweise mittels der Leitwerksvolumina erfolgen, siehe Gleichungen 3.8 und
3.9. Diese stellen dimensionslose Kennzahlen dar und beriicksichtigen die Hebelarme und
Grundfliachen von Leitwerken und Tragfliigel. Bei Festlegung der Position von Tragfliigel
und Schwerpunkt anhand Kréfte- und Momentengleichgewicht im Schwebeflug, kénnen die

notigen Hebelarme der Leitwerke durch die Leitwerksvolumina abgeschétzt werden.

Shiw * Thiw
Vilw = ————— 3.8
e = =G (35)
Sslw * Tslw
Viaw = —— 3.9
I S b (3.9)

In [59] sind fiir verschiedene Flugzeug-Klassen empirische Werte fiir die Leitwerksvolumina
gegeben, allerdings nicht fiir Kippfliigel-Fluggeréite. Da beim Beschleunigen in den Flichen-
flug durch das Kippen des Tragfliigels bei verschiedenen Kippfliigel-Fluggeriaten grofie
Nickmomente erzeugt werden [75, 74], bietet es sich an, durch ein grofes Hohenleitwerksvolu-
men fiir groe Hoheruderwirksamkeit zu sorgen. Eine grofle statische Seitenstabilitat durch
ein grofles Seitenleitwerksvolumen verringert in Flugzustéinden mit hohem Anstellwinkel

die Anfilligkeit von einseitigem Stromungsabriss durch einen Schiebewinkel.
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3.2.5 Klappen und Ruder

Ahnlich wie bei dem Entwurf von Flichenflugzeugen konnen die aerodynamischen Stell-
fldchen bei Kippfliigel-Fluggeriten ausgelegt werden. Das Kippen des Tragfliigels erfordert
allerdings eine besondere Beriicksichtigung des Einsatzes der Querruder im Propellerab-

wind.
3.2.5.1 Hochauftriebshilfen

Manntragende Kippfliigel-Fluggerite setzen zur Umlenkung des Propellerstrahls und
Erhohung des Auftriebs komplexe Klappensysteme ein. Diese erhthen nicht nur die
Wolbung, sondern vergroBern die Fliigelfliche hinter dem Propeller [55]. Abbildung 3.14
zeigt die Verringerung der benétigten Leistung durch den Einsatz einer Spaltklappe quali-
tativ. Damit kann eine signifikante Erhohung des Auftriebs auch bei hohen Anstellwinkeln
erreicht werden, obwohl der Stromungsabriss geringfiigig zu kleineren Anstellwinkeln

verschoben wird [6].

Antriebsleistung - P

\

Fluggeschwindigkeit - u,

Abbildung 3.14: Verringerung der benétigten Leistung bei kleinen Fluggeschwindigkeiten
und hohen Kippwinkeln des Tragfliigels durch Hochauftriebshilfen in Form
von Spaltklappen, nach [53]

Windkanal-Untersuchungen eines Kippfliigel-Fluggerétes haben den Effekt des symmetri-
schen Ausschlags von Wolbklappen einer Rudertiefe von 40 % untersucht [76]. Es konnte
gezeigt werden, dass der Einsatz der Waélbklappen als Strahlruder bei langsamen Flugge-
schwindigkeiten wenig nutzbaren Auftriebsgewinn hat. Eine ausschliefSliche Erhéhung der
Wolbung durch eine Wolbklappe neigt bei hohen Anstellwinkeln und groflen Ausschlags-
winkeln zum Abreifien [62]. Trotzdem sind in der Literatur im Mafistab der betrachteten
Fluggerite ausschliefllich einfache Wolbklappen zu finden. Ursache konnte die Skalierung
der komplexen Klappenmechanik manntragender Fluggeréite sein, da Aktuatorik und

Anlenkung ein erhebliches Strukturgewicht und einen grofien Bauraum erfordern.
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3.2.5.2 Ruderauslegung

Kippfliigel-Fluggerite verfiigen grundsétzlich iiber die Moglichkeit, differentiellen Schub
durch die Hauptantriebe zu erzeugen. Um im Flachenflug koordinierte Kurven ohne
Schubédnderung fliegen zu koénnen, bietet es sich an, zusétzlich ein Seitenruder zu verwen-
den. Im Gegensatz zu Flidchenflugzeugen ist der dimensionierende Fall des Seitenruders nicht
ein einseitiger Antriebsausfall bei vollem Antriebsschub und geringer Anstréomung, sondern
der Flachenflug. In anderen Flugzustinden kann differentieller Schub fiir Gierbeschleuni-
gungen verwendet werden. Abhéngig von einer minimal erfiillbaren Gierbeschleunigung
kann anhand der Modellierung aus Abschnitt 2.2 das Seitenruder fiir den Flachenflug
ausgelegt werden. Analog dazu lisst sich die benotigte Rudertiefe der Querruder bestimmen.
Da die Wirksamkeit der Querruder beziiglich einer Gierbeschleunigung im Schwebeflug
deutlich geringer ist als beziiglich einer Rollbeschleunigung im Flachenflug [77], stellt der
Schwebeflug den dimensionierenden Fall dar. Anhand einer minimalen Gierbeschleunigung
im Schwebeflug bei Nennschub der Hauptantriebe lassen sich bei gegebenem Propellerdurch-
messer und festgelegten Hebelarmen die Querruder auslegen. Die Abwindgeschwindigkeit
und die vom Propeller iiberstromte Flache kénnen zusammen mit der Ruderwirksamkeit
in Abhéngigkeit der Rudertiefe aus den Gleichungen der Modellbildung aus Abschnitt 2.2
ermittelt werden. Das Hohenruder stellt dhnlich zum Seitenruder eine Steuergrofie des

Flachenflugs dar und sollte daher auch fiir diesen dimensioniert werden.



3.3 Auslegung des Flugregelungssystems 55

3.3 Auslegung des Flugregelungssystems

In diesem Abschnitt wird das Konzept eines Flugzustandsreglers fiir Kippfliigel-Fluggeréte
vorgestellt, der den betrachteten Kompromiss von Flugeigenschaften und Flugleistungen
im Bereich der Regelungstechnik fortfithrt. Dazu wird zunéchst der Aufbau und die
Funktion des Flugzustandsreglers vorgestellt. Anschliefend wird auf die Komponenten
eingegangen, deren Auslegung diesen Konflikt priméar beeinflussen. Dabei werden die
Kriterien zur Auswahl optimaler Verldaufe der Trimm-Steuergréfien vorgestellt, hierzu
zahlen die Gradienten der Steuergréfien, die verbleibende Steuerreserve, die Stabilitdt und
Storbarkeit aber auch der Leistungsbedarf. Abschlieend wird eine Steuergréffenzuordnung
vorgestellt, die eine Stabilisierbarkeit und hohe Steuerreserven im gesamten Flugbereich

ermoglicht.
3.3.1 Flugzustandsregler

Der Flugzustandsregler hat die Aufgabe den Flugzustand des stationdren Geradeausflugs
einzustellen und dabei das Fluggert zu stabilisieren. Anderungen des Flugzustands erfolgen
durch die Fithrungsgréfien des iibergeordneten Bahnreglers in Form von Beschleunigungen.
Zur Festlegung des Flugzustands werden die aerodynamischen Geschwindigkeiten der
Langsbewegung ufj’c und wgvc vom Bahnregler vorgegeben. Diese Festlegung ist unabhéngig
vom Azimut, da dieser keinen Einfluss auf die wirkenden Krifte und Momente hat. Die
Fithrungsgrofen werden im horizontalen Koordinatensystem beschrieben, das um den
Azimut des Fluggerites gegeniiber dem inertialen Koordinatensystem verdreht ist (vgl.
Abschnitt 2.2). Fiir eine Anderung des Flugzustandes stellen die Beschleunigungen der
Lingsbewegung " und 2" die Fiihrungsgrofen des Bahnreglers dar. Fiir einen koordinierten
Kurvenflug sind die Anderungsrate des Azimuts 1/}0 und die laterale Beschleunigung i

weitere Fithrungsgréfien des Bahnreglers.

f (AP)

— Trimm-
u |Geschwindigkeits-|vo, ., Steuervekior
Wa" regler

f (AP) )
LR AR A Beschleunigungs- »()Stevergrofien,
steuerung
f (AP)
0

v Lageregler

Abbildung 3.15: Struktur des Flugzustandsreglers mit den einzelnen Komponenten und
ihren Fithrungsgrofien, in Anlehnung an [24]
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Unabhéingig von der Konfiguration des Kippfliigel-Fluggerétes hat sich in vorangegangenen
Untersuchungen [73, 18, 24] eine Trennung des Lage- und Geschwindigkeitsreglers als
geeignetes Regelungssystem herausgestellt. Abbildung 3.15 zeigt die Struktur des Flugzu-
standsreglers, nach [24]. Der Flugzustandsregler maskiert die Anderungen des Verhaltens
der Regelstrecke aufgrund unterschiedlicher Anstrémbedingungen derart, dass das Fluggerit
fiir die iibergeordneten Regler in allen Flugzustéinden ein nahezu identisches Folgeverhalten
aufweist. Da das Systemverhalten stark von der aerodynamischen Geschwindigkeit abhéngt,
muss der Flugzustandsregler fiir dieses unterschiedliche Systemverhalten ausgelegt sein.
Daher werden die Daten der Vorsteuerung und die Parameter der Regelung an den aktuellen

Flugzustand angepasst!.
3.3.1.1 Flugbereich

Ein Arbeitspunkt wird durch einen Flugzustand des stationdren Geradeausflugs und einen
geeigneten Steuervektor, diesen Flugzustand stationér als Ruhelage einzunehmen, definiert.
Die Menge der Flugzustiande, die stationér erflogen werden konnen, bildet den Flugbereich
des Fluggerétes. Abhéngig von der Anzahl und Wirkung der Steuergrofien kénnen fiir
einen stationdren Flugzustand des Flugbereichs mehrere geeignete Trimm-Steuervektoren
vorliegen. Diese stellen die Menge der moglichen Steuervektoren eines Flugzustandes dar,

deren Dimension von der Anzahl der verfiighbaren Steuergréfien abhéngt.

Ein stationirer Geradeausflug ist dadurch definiert, dass keine Anderung des Bewegungszu-
standes auftritt, somit soll bei konstanten Geschwindigkeiten w,, w, die Nickrate ¢ = Orad/s
verbleiben. Ein Flachenflugzeug kann mit seinen zwei Steuergrofien der Langsbewegung
(Schub f, Héhenruder 7) die beiden aerodynamischen Geschwindigkeiten des Flugbereichs
regeln. Der Nickwinkel ergibt sich dabei aus dem Krifte- und Momenten-Gleichgewicht.
Beim Kippfliigel-Fluggerédt kann der Tragfliigel unabhéngig vom Rumpf mit der zuséatzli-
chen Steuergréfle oq der Langsbewegung eingestellt werden. Somit kann unter Erhaltung
des Kréfte- und Momenten-Gleichgewichts der Lagewinkel 6 frei gewihlt, bzw. zu 6. = 0°
vorgegeben werden. Sollte das Kippfliigel-Fluggerit einen zusétzlichen Antrieb im Heck
aufweisen, konnen die Ausschldge der Steuergroflen Heckantrieb foqc und Hohenruder in
einigen Flugzustinden gegeneinander ausgetauscht werden. Fiir diese Flugzustdnde wird
die Menge der moglichen Trimm-Steuervektoren zweidimensional. Sollten weitere Steuer-
groflen hinzukommen, erweitert sich die Dimension der Menge moglicher Steuervektoren.
Die Einfiihrung einer Nebenbedingung der Zusténde, wie fester Nicklagewinkel 6. = 0°,
reduziert ie Dimension der Menge genau wie die Einfithrung einer Nebenbedingung der

Steuergrofen, wie fester Schub der Hauptantriebe fhaupt = 10 N.

'bekannt als engl.: gain-scheduling
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Fiir jeden Flugzustand muss allerdings ein eindeutiger Arbeitspunkt vorliegen, da sich
mit dem Trimm-Steuervektor auch das Systemverhalten dndert. Daher muss aus der
Menge der moglichen Arbeitspunkte mit jeweils einem Steuervektor fiir jeden Flugzu-
stand ein geeigneter Arbeitspunkt ausgewéhlt werden. Sollte nur ein Trimm-Steuervektor
fiir einen Flugzustand existieren, muss dieser Arbeitspunkt verwendet werden. Sollten
mehrere Trimm-Steuervektoren fiir einen Flugzustand existieren, kann ein geeigneter Ar-
beitspunkt anhand von Kriterien ausgewahlt werden. Sollte kein Trimm-Steuervektor fiir
einen Flugzustand gefunden werden, ist das Ende oder eine Liicke des Flugbereichs erreicht.

Abbildung 3.16 zeigt den beispielhaften Flugbereich eines Kippfliigel-Fluggerites.

h
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v

Abbildung 3.16: Flugbereich als Menge der stationér erfliegbaren Arbeitspunkte

Es findet somit fiir jeden Arbeitspunkt des Flugbereichs ein Reglerentwurf statt, dessen
Ergebnisse vorgehalten und fiir die beiden Zusténde jeden Arbeitspunktes (uZﬂc,wic)
bilinear interpoliert werden. Bei der Diskretisierung des Flugbereichs muss darauf geachtet
werden, dass der Abstand zwischen zwei Arbeitspunkten, welche die Stiitzstellen fiir die
Interpolation aller Reglerparameter darstellen, nicht zu grof§ gewéhlt wird. Somit werden
Diskretisierungsfehler verringert und die Gefahr von Instabilitditen in Flugzustéinden
zwischen zwei Arbeitspunkten reduziert, da ein Stabilitdtsnachweis nur in den linearisierten
Arbeitspunkten giiltig ist [78]. Die Stiitzstellenweite kann beispielsweise bis zu einer
quasikontinuierlichen Schrittweite verringert werden, wobei die Datenmenge, die vom

Flugcomputer vorgehalten werden kann, begrenzt ist [24].
3.3.1.2 Geschwindigkeitsregler und Beschleunigungssteuerung

Eine Anderung des Arbeitspunktes geschieht nicht nur durch die Vorgabe des gewiinschten
Arbeitspunktes, stattdessen wird eine Beschleunigung vom Bahnregler vorgesteuert. Pas-
send zu der Beschleunigung wird der Arbeitspunkt und damit auch der Trimm-Steuervektor
nachgefithrt. Zusétzlich gleicht ein Geschwindigkeitsregler eventuelle Abweichungen vom
aktuellen Arbeitspunkt durch Stérungen oder Modellungenauigkeiten in Fahrt und Hohen-

rate aus, siche Abbildung 3.17. Die virtuellen Steuergroflen des Geschwindigkeitsreglers
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sind translatorische Beschleunigungen v}, und v;,_. Als Geschwindigkeitsregler kann bei-

spielsweise eine einfache Einzelgrofenregelung in PI-Struktur eingesetzt werden.

Geschwindigkeitsregler
Uach Vo
Pl-Regler
Ua
W ",
Pl-Regler
Wa
f (aP)
5" X Vo ._ SteuergroBen
o A SteuergroRen >
yc h ] Kurven- ") Zuordnung -
Lo »()—{ kompensation — 4
Ve Beschleunigungssteuerung B

Abbildung 3.17: Aufbau des Geschwindigkeitsreglers und der Beschleunigungssteuerung

Eine direkte Beeinflussung der lateralen Beschleunigung (bekannt als direkte Kraftsteue-
rung®) durch eine SteuergroBe ist bei Kippfliigel-Fluggeriiten —wie auch bei Flidchenflugzeu-
gen — im Normalfall nicht moglich. Ein Fluggerét baut laterale Beschleunigungen durch einen
Héangewinkel und damit das Neigen des Auftriebsvektors auf. Fiir Kippfliigel-Fluggerite
gilt dieses sowohl fiir schubgetragene als auch fiir auftriebsgetragene Flugzustande. Zur
Erfiillung lateraler Beschleunigungen steuert die Beschleunigungssteuerung einen geeig-
neten Hangewinkel nach Gleichung 3.10 vor. Das Neigen des Auftriebsvektors um den
Héangewinkel ¢ reduziert den vertikal wirkenden Anteil des Auftriebs und stellt somit eine
Kopplung der Léangs- und Seitenbewegung dar. Der Ausgleich der Reduktion des vertikalen
Anteils des Auftriebs wird in der Flugregelung als Kurvenkompensation bezeichnet. Wie in
[24] beschrieben, steuert die Beschleunigungssteuerung abhéangig vom Héngewinkel eine
geeignete vertikale Beschleunigung v, vor, vgl. Abbildung 3.17.

.
(3.10)

¢. = arctan o
g—Z

Die Vorsteuerungen des Bahnreglers werden zusammen mit den Stellgroen des Geschwin-
digkeitsreglers abhéngig vom Arbeitspunkt durch eine Steuergréfenzuordnung auf die
passenden Ausschlage der tatsdchlichen Steuergrofien gefithrt. Dabei wird ein Steuer-
groflenausschlag vorgegeben, welcher die gewiinschte Beschleunigung beziiglich der anderen
Achsen kompensiert umsetzt. Zur Erzeugung von vertikalen Beschleunigungen wird in
diesem Falle auch die Zustandsgrofle 6. genutzt. Das grundsétzliche Vorgehen der Steu-
ergroflenzuordnung der Beschleunigungssteuerung ist analog zu dem des Lagereglers und
wird im Abschnitt 3.3.3 vorgestellt.

Zengl.: direct force control



3.3 Auslegung des Flugregelungssystems 59

3.3.1.3 Lageregler

Die von der Beschleunigungssteuerung vorgegebenen Lagewinkel werden —wie die vom
Bahnregler vorgegebene Kursédnderungsrate — vom Lageregler geregelt. Unabhéngig vom
Konzept des Lagereglers (z.B. PID, INDI oder LQ-Regler) kann ein beliebiger nicht-

adaptiver Mehrgroflenregler eingesetzt werden.

In der Umsetzung dieser Arbeit wird beispielhaft ein LQ-Regler als Lageregler verwendet.
Der Entwurf und das Einstellen des Lagereglers ist nicht Teil dieser Arbeit. In [24] wird
eine Moglichkeit vorgestellt, einen LQ)-Regler als Lageregler fiir ein Kippfliigel-Fluggerét zu
nutzen. Der in [24] vorgestellte Regler ist in dieser Arbeit um eine Steuergréfienzuordnung
erweitert worden. Als virtuelle Steuergréfien des LQ)-Reglers werden in dieser Arbeit die
Drehbeschleunigungen v = (v, v4, ;] verwendet. Die Reglerverstérkungen werden anhand
linearer Modelle der Regelstrecke und der Aktuatoren fiir jeden diskreten Arbeitspunkt
des Flugbereichs bestimmt. Um eine vollstdndige Zustandsriickfithrung zu gewéhrleisten,

wird in [24] zusétzlich ein Zustandsbeobachter ausgelegt.

Yy
Fuhrungsgroen sy, LQ-Regler v |SteuergroBen Stevergrofien
- v | zuordnung
oX 7
- Beobachter
geschatzter <
Systemzustand MessgréfRen

Abbildung 3.18: Lageregler (als LQ-Regler mit Beobachter) mit virtuellen Steuergréfien,
welche mittels der SteuergroBenzuordnung auf die tatséichlichen Steuer-
groflen gefithrt werden

Obwohl der LQ-Regler die Moglichkeit bietet, alle verfiigharen Steuergrofien zu bertiick-
sichtigen und stets einen kostenoptimierten Ausschlag zu fordern, werden die virtuellen
Steuergréfien v verwendet. Die Steuergréffenzuordnung ordnet die Drehbeschleunigun-
gen passenden Ausschlagen der tatsdchlichen Steuergrofien zu. Wie im Abschnitt 3.3.3
vorgestellt wird, erlaubt die Steuergroflenzuordnung eine Beriicksichtigung von Steuer-
groBBenbeschrankungen implizit durch eine Reduktion der Wirksamkeit. Zusétzlich kénnen
Steuerstrategien typischer Flachenflugzeuge angewandt werden und so ein energieeffizienter
Flug ermoglicht werden. Durch die Steuergréffenzuordnung kann somit von einer hohen
Anzahl von Steuergrofien des Fluggerites positiv Gebrauch gemacht werden, der kaskadierte

Aufbau der Steuergrofenzuordnung ist angelehnt an [40].
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3.3.1.4 Linearisierung im Arbeitspunkt

Zum LQ-Reglerentwurf ist eine lineare Beschreibung der Regelstrecke fiir jeden Arbeitspunkt
notig. Nicht nur der modellbasierte Entwurf des Lagerreglers, auch die Bestimmung der
Steuergrofenwirksamkeit und die Zuordnung passender Steuergrofien basiert auf den im
Arbeitspunkt linearisierten Modellen der Regelstrecke. Dazu wird die Regelstrecke in eine
lineare Zustandsraumdarstellung iiberfithrt, wie sie in Gleichung 2.1 gegeben ist. Die
Linearisierung der Flugzeugbewegung wird analog zu [24] durchgefiihrt, worin detailliert
auf die Linearisierung der wirkenden aerodynamischen Krifte und Momente und der
Bewegungsgleichungen eingegangen wird. Fiir diese Arbeit ist allerdings primér der lineare
Zusammenhang der Zustandsgrofien und Steuergroflen und der der wirkenden Krifte
und Momente relevant. Dazu werden die partiellen Ableitungen der Zustdnde nach den
jeweiligen Groflen —die Jacobi-Matrizen J — bestimmt:

SBFMI(AP) = J3(AP) - 6% + Jz(AP) - 6 (3.11)

Die Eintrage der Jacobi-Matrizen werden durch das in Abschnitt 2.2 beschriebene kompo-
nentenbasierte Regelstreckenmodell und eine numerische Ableitung der Wirkung berechnet.
Dazu werden die Zustédnde und Steuergroflen diskret um eine bestimmte Schrittweite in
einem kleinen Umfeld um den Arbeitspunkt variiert. Der Eintrag der Jakobi-Matrix wird

durch eine lineare Ausgleichsrechnung mit fiinf positiven und fiinf negativen Stiitzstellen
bestimmt.
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Abbildung 3.19: Linearisierung der Wirkung einer Anderung des Tragfliigelkippwinkels in
verschiedenen Arbeitspunkten fiir drei verschiedene Schrittweiten, aufge-
tragen iiber den Trimm-Kippwinkel des Tragfliigels
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Abbildung 3.19 zeigt die Linearisierung der Wirksamkeit einer Anderung des Tragfliigelkipp-
winkels des Beispielfluggerites aus Kapitel 4 fiir verschiedene Arbeitspunkte im stationdren
Horizontalflug, aufgetragen iiber den Trimm-Kippwinkel des Tragfliigels. Abbildung 3.19a
zeigt die Linearisierung fiir eine Schrittweite von 0,1 rad (0,57°), damit wird in jedem Arbeits-
punkt ein Bereich von £2.86° um den Trimm-Ausschlag betrachtet. In dem Arbeitspunkt
mit einem Trimm-Kippwinkel von ca. 17° ist ein Vorzeichenwechsel der Wirkungsrichtung
der resultierenden Kraft zu erkennen, sowohl in den diskreten nichtlinearen Punkten, als
auch in der linearen Ausgleichsfunktion. In den Arbeitspunkten davor wie dahinter ist
die intuitiv erwartete Wirkung zu erkennen, dass eine Erhohung des Kippwinkels mehr

Auftrieb, also eine negative Vertikalkraft verursacht: dF,/dog < 0.

Der Vorzeichenwechsel der Kraftwirkungsrichtung ist mit dem partiellen Stromungsabriss
am Tragfliigel und damit einer Abnahme des Auftriebsbeiwertes bei Erhchung des An-
stellwinkels zu erkldren. Abbildung 3.20 zeigt die Auftriebspolare des Tragfliigels mit den
verschiedenen Trimm-Kippwinkeln der betrachteten Arbeitspunkte. Die Anstellwinkel der
vom Propellerabwind iiberstromten Bereiche des Tragfliigels sind nicht gekennzeichnet. Fiir
den Arbeitspunkt mit einem Trimm-Kippwinkel von ca. 17° ist ein negativer Gradient der
Auftriebspolaren zu erkennen, die iibrigen Arbeitspunkte weisen einen positiven Gradienten
auf. Der dunkle Balken kennzeichnet die Breite des in der Linearisierung betrachteten
Bereichs. Der Bereich des Tragfliigels in freier Anstromung mit einem negativen Gradien-
ten der Auftriebspolare dominiert in diesem Arbeitspunkt offensichtlich die resultierende
Wirkung. Die Reduktion des Anstellwinkels in dem iiberstromten Bereich und das Kippen
der Schubrichtung der Antriebe mit dem Tragfliigel kann die Verringerung der Vertikalkraft

in diesem Arbeitspunkt nicht ausgleichen.
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Abbildung 3.20: Auftriebsbeiwert des Tragfliigels fiir verschiedene Arbeitspunkte, unter
Vernachlassigung der Fliigel-Propeller-Interaktion
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Inwiefern sich dieser Effekt in den linearen Modellen widerspiegelt, hédngt von der Schritt-
weite der Linearisierung ab. Wird beispielsweise die Schrittweite auf 0.5 rad verfiinffacht,
erhoht sich der betrachtete Bereich auf £14,32° um den Trimm-Kippwinkel. Das Ergebnis
der Linearisierung mit dieser vergleichsweise grofien Schrittweite ist in Abbildung 3.19b
gezeigt. Der Vorzeichenwechsel der Wirkungsrichtung zeigt sich zwar in einigen Stiitzstellen
der Linearisierung, der Effekt wird aber durch die lineare Ausgleichsfunktion nicht widerge-
spiegelt. Die Ursache ist ebenfalls in Abbildung 3.20 erkennbar, die Breite der Betrachtung
ist hier grau dargestellt. Es wird in der Linearisierung ein so grofler Bereich betrachtet, dass
der Effekt des Gradienten des Auftriebsbeiwertes sehr stark gegliattet wird und sich nicht
mehr in der resultierenden Wirkung zeigt. Eine grofie Schrittweite verhindert es somit,
lokale Effekte in der Néhe des Arbeitspunktes zu beriicksichtigen. Es flielen in diesem Falle
Abweichungen vom Arbeitspunkt in die Linearisierung ein, die im Flugbetrieb nicht zu
erwarten sind. Auch eine Verringerung der Schrittweite ist nicht direkt mit einer Erhohung
der Modellgiite verbunden. So ist in Abbildung 3.19c die Linearisierung fiir eine Schritt-
weite von 0,01 rad dargestellt. Im Vergleich zur Abbildung 3.19a stellt sich ein &hnliches
Bild dar, mit einer angepassten Skalierung. Allerdings sind die Gradienten der linearen
Ausgleichsgerade in Abbildung 3.19¢ deutlich gréfier, sodass bei einer grofleren Entfernung
vom Arbeitspunkt groflere Abweichungen zur tatsédchlichen Wirkung zu erwarten sind.
Bei der Wahl der Schrittweite ist somit stets auf die zu erwarteten Abweichungen oder
Ausschlige vom Arbeitspunkt zu achten. Nur so kann das lineare Modell eine passende

Néaherung fiir die Analyse des Systemverhaltens und den Reglerentwurf liefern.

SteuergroRen- SteuergroRen- Kréfte Bewegungs-
vorgaben 5| Aktuatoren ausschlage‘ Aerodynamik Momente Bevyegungs- zustand
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Abbildung 3.21: Modellierung der stationdren Verstdrkungen der Aktuatoren H(AP) und
der Eingangsmatrix B(AP)

Fiir den Entwurf des LQ-Reglers sind alle Verzégerungsglieder der Strecke zu modellieren,
um die garantierte Phasenreserve nicht durch Phasenverschiebungen aufzubrauchen [32]. In
[24] wird die Dynamik der Steuergrofien des betrachteten Fluggerites durch Verzégerungs-
glieder 1. oder 2. Ordnung modelliert. Fiir die in dieser Arbeit betrachtete Vorsteuerung
des Trimm-Steuervektors und die Steuergréffenzuordnung werden ausschliefSlich die stati-
onéren Verstiarkungen der Steuergréfien benétigt. Dazu werden die Aktuatormodelle mittels
Jacobimatrizen in allen Arbeitspunkten linearisiert und die stationédren Verstdarkungen
in der Matrix H(AP) hinterlegt. Abbildung 3.21 zeigt die Modellierung der stationéren

Aktuatorverstarkungen und der Eingangsmatrix.
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3.3.2 Trimm-Steuervektor

Zum stationédren Einhalten eines Flugzustandes miissen sich die auf das Fluggerét wir-
kenden Krafte und Momente im Gleichgewicht befinden. Der Losungsraum moglicher
Arbeitspunkte kann abhéngig von der Anzahl der verfiigbaren Steuergréfien eine hohere
Dimension haben. Damit ergeben sich fiir einen stationédren Flugzustand mehrere mégliche
Trimm-Steuervektoren, die alle einen Arbeitspunkt darstellen. Stehen mehrere Steuervekto-
ren zur Verfiigung, kann anhand der im Folgenden vorgestellten Bewertung eine begriindete
Auswahl des geeigneten Arbeitspunktes getroffen werden. Eine vollstdndige Bewertung der
zur Verfiigung stehenden Arbeitspunkte ist allerdings erst nach Linearisierung und Reg-
lerauslegung moglich. Die verschiedenen Kriterien, anhand derer ein Trimm-Steuervektor

ausgewahlt wird, werden in den Abschnitten 3.3.2.1 und 3.3.2.2 vorgestellt.

Im Folgenden wird ein Arbeitspunkt zum einen als diskreter Gleichgewichtszustand mit
geeignetem Trimm-Steuervektor betrachtet. Zum anderen wird der Verlauf der Trimm-
Steuervektoren zwischen den im Flugbereich benachbarten Arbeitspunkten beriicksichtigt.
Die Betrachtung der benachbarten Arbeitspunkte geschieht als Gradient, somit als Un-
terschied des Steuerausschlags der einzelnen Steuergréfien bezogen auf die jeweiligen

Schrittweite beziiglich der beiden Zustéinde w), und w! .
3.3.2.1 Bewertung anhand der Trimm-Steuerausschlige

Eine Grofle, hinsichtlich welcher der Verlauf des Trimm-Steuervektors optimiert werden
kann, ist der Gradient einzelner oder aller Trimm-Steuergroflen zwischen zwei Arbeits-
punkten. Eine Steigerung der Flugleistungen fordert eine moglichst hohe Beschleunigung
und damit Anderungsrate des Arbeitspunkts. Somit muss der Weg einer Steuergrofe
zwischen den Trimm-Ausschldgen von zwei benachbarten Arbeitspunkten in moglichst
kurzer Zeit verfahren werden. Unter Beriicksichtigung begrenzter Stellgeschwindigkeiten
der Steuergréfien konnen die Steuergrofien nicht unbegrenzt schnell verfahren. Sollte ei-
ne SteuergroBe der durch eine Flugzustandsinderung geforderten Anderung nicht folgen
konnen, entsteht ein unerwiinschter Steuervektor, welcher unbekannte Beschleunigungen
induziert. Geringe Gradienten bedeuten, dass beieinander liegende Flugzustédnde dhnliche
Trimm-Steuervektoren besitzen, was die Storungen bei kleinen Abweichungen reduziert. Fiir
schnelle Arbeitspunktwechsel ist somit aus flugmechanischer Sicht ein geringer Gradient

der Steuergréfien sinnvoll.

Unter der Annahme hoher Stellgeschwindigkeiten sind zusétzliche instationare Effekte der
Aerodynamik zu erwarten. Das schnelle Kippen des Tragfliigels kann dynamic stall (engl.

fiir dynamischer Stromungsabriss) hervorrufen, was unvorhersagharen Auftriebszuwachs
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und -verlust zur Folge haben kann [79]. Die hierdurch erzeugten Storungen kénnen mit dem
vorgestellten aerodynamischen Modell nicht beriicksichtigt werden und sind zu vermeiden.
Fiir schnelle Arbeitspunktwechsel ist somit aus aerodynamischer Sicht ein geringer Gradient

der Steuergrofien sinnvoll.

Die Reglerauslegung und Stabilitétsbetrachtung finden nur in den diskreten Arbeitspunkten
statt. Bei Kippfliigel-Fluggeriten sind stark nichtlineare Effekte bei hohen Anderungen
des Anstellwinkels des Tragfliigels zwischen zwei Arbeitspunkten zu erwarten. Dadurch
konnen instabile Flugzustéinde zwischen zwei Arbeitspunkten auftreten, die bei der Reg-
lerauslegung nicht beriicksichtigt werden. Die lineare Interpolation der Reglerverstirkungen
des Flugzustandsreglers zwischen zwei Arbeitspunkten wére damit nicht mehr giiltig. Fiir
schnelle Arbeitspunktwechsel ist somit aus regelungstechnischer Sicht ein geringer Gradient

der Steuergrofien wichtig.

Hohe Flugleistungen beziiglich Beschleunigungen kénnen von Kippfliigel-Fluggerédten somit
nur erfiillt werden, wenn der Gradient im Besonderen des Tragfliigelkippwinkels zwischen
zwei Arbeitspunkten gering ist. Die hier vorgestellten Effekte basieren grofitenteils auf
der nichtlinearen und teilweise instationdren Auftriebsidnderung am Tragfliigel im Bereich
nicht tiberstromter Flichen. Hier wirkt sich ein Tragfliigel mit grofem vom Abwind der

Propeller iiberstromten Teil positiv aus.

Neben dem Gradienten zwischen zwei Arbeitspunkten ist auch die absolute Grofle jeder
Steuergrofle in einem Arbeitspunkt relevant. Ein grofier Ausschlag zum Trimmen eines
Arbeitspunktes reduziert die verbleibende Steuerreserve zur Erzeugung von rotatorischen
und translatorischen Beschleunigungen in diesem Arbeitspunkt. Sowohl dem Lageregler
als auch dem Geschwindigkeitsregler miissen zur Stabilisierung und fiir den Ausgleich
von Storungen ausreichende Steuerreserven zur Verfiigung stehen. Auch zum Wechsel des
Arbeitspunkts miissen von den Steuergrofien zusétzliche Beschleunigungen aufgebracht
werden. Um die aus den Flugleistungen geforderten hohen Anderungsraten erfiillen zu
kénnen, muss somit eine ausreichende Steuerreserve in jedem Arbeitspunkt vorliegen. Es
werden also Trimm-Steuervektoren bevorzugt, welche hohe Steuerreserven der relevanten

Steuergrofien beibehalten.

Neben der verbleibenden Steuerreserve bestimmt der absolute Ausschlag einer Steuergréfie
auch den Leistungsbedarf. So erzeugt ein grofler Hohenruderausschlag zum Trimmen mehr
Widerstand als eine kleine Anderung des Anstellwinkels des Hohenleitwerks. Fiir gute
Flugleistungen sollte die Schubforderung der Antriebe fiir geringen Leistungsbedarf klein
sein. Der Trimm-Steuervektor kann damit hinsichtlich geringer Schubstellung der Antriebe

optimiert werden. Betrachtet man nicht ausschlieSlich den Leistungsbedarf, kann eine
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zu geringe Schubstellung auch negative Auswirkungen haben. So ist die Erhohung des
Staudrucks und die Reduktion des effektiven Anstellwinkels in den iiberstromten Bereichen
des Tragfliigels nur bei einem ausreichenden Schub der davorliegenden Antriebe gegeben.
Ein geringer Schub in einem Arbeitspunkt ist zusétzlich aus aerodynamischer Sicht nicht
positiv, da die Querruderwirksamkeit abnimmt und der Auftrieb sensitiver gegeniiber
Storungen wird. Es muss somit ein Kompromiss zwischen wenig Leistungsbedarf und

ausreichendem Abwind gefunden werden.

(a) (b)

Abbildung 3.22: Raum moglicher Trimm-Steuervektoren fiir fiinf Flugzusténde, bei der
Verwendung von vier Aktuatoren zum Trimmen

Abbildung 3.22 stellt fiir fiinf Flugzustinde (FZ) die Menge der moglichen Trimm-
Steuervektoren von vier generischen Aktuatoren dar. Die moglichen Ausschliage der vier
Steuergrofien sind normiert von 0 bis 1 dargestellt. Anhand dieses Beispiels sollen die bisher
vorgestellten Kriterien veranschaulicht werden. In Abbildung 3.22a sind die moglichen
Ausschliage der Steuergréfien 7, 7 und 73 fiir alle fiinf Flugzustédnde, in Abbildung 3.22b
dagegen sind die moglichen Ausschlige der Steuergroflen 71, 7 und der verbleibenden
Steuergrofle 7, dargestellt. Die diskreten moglichen Trimm-Steuervektoren eines Flugzu-
standes sind in beiden Abbildungen korrespondierend. In beiden Abbildungen sind zwei
ausgewdhlte Verlaufe der Trimm-Steuervektoren gekennzeichnet. Diese Verlaufe sind in
Abbildung 3.23 fiir jede Steuergrofie einzeln iiber die Flugzustinde aufgetragen, zusétzlich
sind alle gefundenen moglichen Trimmwerte in einem Flugzustand fiir jede Steuergrofie

gekennzeichnet.
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Abbildung 3.23: Zwei mogliche Verldufe der Trimm-Steuervektoren fiir jede Steuergrofie
iiber die Flugzusténde

In jedem Flugzustand sind unterschiedliche Streuungen in den verschiedenen Steuergrofien-
dimensionen bei jeweils 51 moglichen Ausschldgen zu erkennen. Steuergrofie 73 hat im
gesamten Raum der moglichen Steuervektoren die geringste Streuung, dagegen deckt die
Steuergréfle 7 in allen Flugzustinden einen groflien Bereich des moglichen Ausschlags ab.
Im Verlauf A erzeugt ein geringer Gradient der Steuergrofle 7, einen hohen Gradienten
der Steuergrofie 74. Im Verlauf A im Bereich grofler Flugzustinde bedeutet ein geringer
Ausschlag der Steuergrofie 7 einen hohen Ausschlag von 74, und umgekehrt. Im Verlauf
B hat die Steuergréfie 7, im gesamten Bereich eine sehr geringe beidseitige Steuerreserve.
Steuergrofle 71 hat im Verlauf A im Bereich von Flugzustdnde mit hoherem Index und
im Verlauf B im Bereich kleiner Indexe eine verschwindende beidseitige Steuerreserve. Im
Verlauf B werden die Steuergrofen 7, und 75 stets mehr als 60 % ausgeschlagen - sollten

diese Steuergrofien Antriebe sein, wiirde mehr Leistung als im Verlauf A benotigt.
3.3.2.2 Bewertung anhand der linearen Modelle

Neben den Kriterien, die einen direkten Bezug zum Wert der Steuergréfien nehmen, exis-

tieren weitere, fiir die eine tiefergehende Betrachtung mittels der linearen Modelle im
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Arbeitspunkt notig ist. Beziiglich des Systemverhaltens in einem Arbeitspunkt hat der
Trimm-Steuervektor zwei Effekte, die zu betrachten sind. Zum einen wird durch eine
Schwerpunktverschiebung und Anstellwinkeldnderung des Tragfliigels die Eigendynamik be-
einflusst. Zum anderen wird die Stabilisierbarkeit der Eigenbewegung durch die verfiigharen
Steuergréffen und ihre Steuerreserven definiert. Den grofiten Einfluss auf die Eigenbewegung
in einem Arbeitspunkt hat somit die Steuergrofie Kippwinkel des Tragfliigels. Die Stabilitét
der Arbeitspunkte kann mittels des linearen Systemmodells in Zustandsraumdarstellung

analysiert werden.
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Abbildung 3.24: Verteilung der Polstellen der Langs- (3.24a) und Seitenbewegung (3.24b)
eines Kippfliigel-Fluggerétes fiir die Arbeitspunkte des diskretisierten
Flugbereichs

Ein einfaches Mittel, um die Stabilitdtsreserve und Verdopplungszeiten abzuschétzen, ist
beispielsweise die Verteilung der Polstellen. Mit dem Diagramm kann die Dadmpfung und
Frequenz der Eigenbewegungsformen an der Lage der Pole der Regelstrecke abgelesen
werden. Abbildung 3.24a zeigt die Pole der Langsbewegung und Abbildung 3.24b der
Seitenbewegung eines beispielhaften Kippfliigel-Fluggerétes. Die Parameter des betrachteten
Fluggerites werden im Detail im folgenden Kapitel 4 vorgestellt. Abbildung 3.24a und
3.24b zeigen, dass sich die Pole in Abhéngigkeit der Fluggeschwindigkeit verschieben, wie

auch in [5] diskutiert wird.

Abbildung 3.25 zeigt die Pole der Langsbewegung von drei Arbeitspunkten eines ausgewihl-
ten Flugzustandes. Der Einfluss des Trimm-Steuervektors auf die Eigenbewegung ist durch

die Verschiebung der Pole zu erkennen. In dem gezeigten Beispiel ist der Tragfliigel vom
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Abbildung 3.25: Verschiebung der Pole der Léngsbewegung fiir drei Arbeitspunkte eines
Flugzustandes in Abhéngigkeit des Trimm-Steuervektors

urspriinglichen Arbeitspunkt (x) nur um 1° (+) und um 2° (*) veréndert worden. Das
Hohenruder bendtigt dagegen einen Trimm-Ausschlag von 5° (+) bzw. 18° (*). Die Menge
der moglichen Arbeitspunkte kann somit fiir jeden Flugzustand hinsichtlich der Dynamik

der Eigenbewegung analysiert werden.

In ungeregelt instabilen Arbeitspunkten muss die verbleibende Steuerreserve eine Stabili-
sierbarkeit garantieren, also eine Polverschiebung der Eigenbewegung erméglichen. Diese
Stabilisierbarkeit muss auch unter den Beschrédnkungen der Steuergrofien in Stellausschlag
und Stellrate gewahrleistet sein. In dieser Phase der Reglerauslegung wird angenommen,
dass der entworfene Regler die Regelstrecke mit den verfiigharen Steuergrofien stabilisiert.
Die Stabilisierbarkeit wird also anhand der Verfiigbarkeit ausreichender Steuerreserven zur

Erzeugung von Steuerbeschleunigungen abgeschétzt.

Fiir die Stabilisierbarkeit ist die Wirkungsrichtung aller Steuergrofien relevant. Wirkungs-
richtungsianderungen und deutliche Anderungen der Wirksamkeit iiber den Flugbereich
sind beim Kippfliigel-Fluggerit zu erwarten. Der Flugzustandsregler kann damit umgehen
und setzt jeweils geeignete Steuergrofien ein. Allerdings bedarf eine modellbasierte Reg-
lerauslegung —im Besonderen bei komplexen aerodynamischen Effekten— der Betrachtung
von Modellunsicherheiten. So kann die Reglerverstarkung durch eine nicht modellierte
Anderung der Wirkungsrichtung einer SteuergréBe destabilisierend wirken. Arbeitspunkte
mit einer lokalen Anderung der Wirkungsrichtung einer Steuergrofe sollten somit vermieden

werden.

Es bietet sich an, dass auch ein Kippfliigel-Fluggerdat in hohen Fluggeschwindigkeiten
Steuerstrategien eines Flédchenflugzeugs ibernimmt. So kann zur Reduktion des aerodyna-
mischen Widerstands des Rumpfes ein stationirer Steig- oder Sinkflug durch die Anderung
der Nicklage und nicht das Kippen des Tragfliigels durchgefithrt werden. Das ermoglicht

es, den Tragfliigel in diesen Flugzustianden auf einem Winkel des horizontalen Flachen-
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flugs zu halten. Mit der Aufgabe der Randbedingung 6. = 0° und dem Hinzufiigen der

Randbedingung oq = fix verbleibt die Dimension der Lésungsmenge erhalten.
3.3.2.3 Diskussion der Auswahl des Trimm-Steuervektors

Die vorgestellten Kriterien stellen eine Auswahl aller moglichen zu beachtenden Gesichts-
punkte dar. Es wird deutlich, dass bei diesem multikriteriellen Problem eine Verbesserung
eines Kriteriums teilweise die Verschlechterung eines anderen bedeutet. Wenn die Kriterien
einzeln betrachtet werden, kann sich als Teil der beschriebenen Menge der moglichen
Arbeitspunkte somit eine Pareto-Front einstellen [80]. Die unterschiedlichen Ziele der
Aerodynamik, des Leistungsbedarfs und Steuerbarkeit sind somit nicht direkt in eine
gemeinsame Zielfunktion iiberfithrbar. Die betrachtete multikriterielle Auswahl eines geeig-
neten Trimm-Steuervektors kann eine iterative Betrachtung der einzelnen Steuergrofien,
des Eigenverhaltens im Arbeitspunkt und des Systemverhaltens mit Flugzustandsregler
erfordern. An dieser Stelle ist daher auf die Formulierung einer Gewichtungsfunktion
verzichtet worden. Stattdessen findet eine individuelle Auswahl mittels der vorgestellten
Kriterien statt, bei der eine Gewichtung stets anhand der Flugmission erfolgen kann. So ist
beispielsweise zur Verringerung oder Vermeidung eines grofiflichigen Stromungsabrisses ein
hoherer Schub und damit Leistungsbedarf zu tolerieren, im Besonderen bei Fluggeriten
mit aerodynamisch optimierten Tragfliigeln. Abhéngig vom Detailgrad der Modellierung

konnen die Kriterien teilweise erst im Flugversuch evaluiert werden.
3.3.3 Steuergroflenzuordnung

Fiir die Lageregelung und die Beschleunigungssteuerung lassen sich den flugzeugfesten
Wirkrichtungen keine Steuergréfien eindeutig zuordnen. Somit muss fiir jeden Arbeitspunkt
je eine Steuergrofenkombination definiert werden, welche eine Beschleunigung um eine
oder entlang einer Achse realisiert. Fiir alle Arbeitspunkte muss somit die Wirksamkeit
jeder Steuergrofle bekannt sein. Diese Wirksamkeit éndert sich durch die unterschiedliche
Anstromung in der Magnitude aber auch in der Wirkungsrichtung. Neben der Wirksam-
keit muss auch die Reserve der einzelnen Steuergrofien beriicksichtigt werden, welche
vom Trimm-Steuervektor des jeweiligen Arbeitspunktes abhéngig ist. Zusétzlich kann
es aus steuerstrategischen Gesichtspunkten sinnvoll sein, einzelne Steuergréfien in be-
stimmten Arbeitspunkten nicht zu verwenden. Aus der Wirksamkeit aller Steuergrofien
im Arbeitspunkt wird im Folgenden fiir eine geforderte Zustandsénderung eine geeignete

Steuergroffenkombination berechnet.
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3.3.3.1 Wirksamkeitsmatrix

Die Betrachtung der Wirkungen aller Steuergréfien findet mithilfe des linearisierten Bewe-
gungsmodells im Arbeitspunkt statt. Die Wirksamkeitsmatrix W beschreibt die Wirkung
aller Steuergroflen in Form einer Zustandsdnderung der Regelstrecke. Diese Wirksamkeit
lasst sich fiir alle Arbeitspunkte aus der Eingangsmatrix B der linearen Zustandsgleichung

und der statischen Ubertragungsmatrix der Steuergréfen H berechnen:
07 = B(AP) - H(AP) - §ii, = W (AP) - 6, (3.12)

Mithilfe der Wirksamkeitsmatrix soll im Folgenden eine geeignete Steuergrofienkombination
berechnet werden, um die gewiinschte Zustandsdnderung zu erfiillen. Da die Betrachtung
der Regelstrecke als lineares Systemmodell erfolgt, stellt Gleichung 3.12 ein lineares
Gleichungssystem dar. Abhéngig von der Anzahl der Zustédnde und Steuergréfien hat
dieses eine, keine oder unendlich viele Losungen. Die Wirksamkeitsmatrix hat mit m
betrachteten Zustédnden und n verfiigbaren Steuergrofien die Dimension (m x n). Wenn
m > n, also mehr Zusténde eingestellt werden sollen als Steuergréfien vorhanden sind,
gibt es keine Losung. Das gewiinschte Ergebnis ist ein Steuergréfienausschlag, der die
Zustandsénderung mit minimalem Fehler erfiillt. Wenn die Anzahl der Zustédnde der Anzahl
der Steuergroflen entspricht, existiert eine eindeutige Losung des Gleichungssystems. Sollten
mehr Steuergréfien zur Verfiigung stehen als Zusténde eingestellt werden sollen (m < n), ist
die Losung des Gleichungssystems uneindeutig. Es soll dann die Losung mit der minimalen
Norm der Steuerkombination verwendet werden. Damit werden die einzelnen Steuergréfien

am geringsten ausgeschlagen.

Die kommandierte Zustandsdnderung 6%, wird im Folgenden als virtuelle Steuergrofie
des Lagereglers und der Beschleunigungssteuerung genutzt. Die virtuellen Steuergréfien

bestehen aus Vorgaben der translatorischen v und rotatorischen v Beschleunigungen:

0%, = [vg,vs]" (3.13)

3.3.3.2 Pseudoinverse

Sollte die Anzahl der Steuergrofien und die Anzahl der zu steuernden Flugzusténde
identisch sein, ist die Wirksamkeitsmatrix W quadratisch und lasst sich invertieren, wenn
fiir den Rang der Matrix gilt: Rang (W) = n = m ist. Sollte die Anzahl der Steuergrofien
ungleich der Anzahl der zu steuernden Flugzustidnde sein, ist die Wirksamkeitsmatrix

nicht direkt invertierbar. Die Pseudoinverse (hier: Moore-Penrose-Inverse) 16st das lineare
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Gleichungssystem und erfiillt dabei die oben genannten Forderungen nach einem minimalen
Fehler bei kleinster euklidischer Norm der Steuerausschlige [81]. Die Pseudoinverse U ergibt
als Losung des linearen Gleichungssystems den optimale Steuerausschlag zum Erfiillen

einer Beschleunigungsforderung;:
i, = W(AP)" - &, = U(AP) - 62, (3.14)

Die Pseudoinverse erfiillt W - W = I, zusitzlich konnten die Matrizen einzeln invertiert
werden (B - H)" = H" - BY. Wenn die Wirksamkeitsmatrix eine quadratische Matrix

mit vollem Rang ist, stimmt die Pseudoinverse mit der Inversen iiberein.
3.3.3.3 Kiinstliche Reduktion der Wirksamkeit

Eine Steuergréfie mit geringer Wirksamkeit bedarf eines grofien Ausschlags, um eine Be-
schleunigung zu erzeugen. Um die minimale Norm zu erfiillen, berechnet die Pseudoinverse
eine SteuergrofSenkombination mit geringstem Gesamtausschlag. Es werden somit wirksame
Steuergréfien bevorzugt. Um Steuergrofenbeschréankungen implizit zu beriicksichtigen, wird
die Wirksamkeitsmatrix vor der Invertierung modifiziert. Damit wird sowohl die Reduktion
der Reserve durch den Trimm-Ausschlag betrachtet, als auch gewiinschtes Ausblenden

einzelner Steuergrofien ermoglicht.

Die Steuerreserve der einzelnen Steuergrofien wird dazu normiert betrachtet und in der
diagonalen Reservematrix R hinterlegt. Die Multiplikation der Wirksamkeitsmatrix mit der
Reservematrix reduziert die erzeugbaren Beschleunigungen jeder Steuergréfie und erzeugt

damit eine kiinstlich reduzierte Wirksamkeit.

—% U(AP) (R {(AP) 25 H(AP) 2= B(aP) —2>
Pseudoinverse
A
= N

R(AP) | H(AP) > B(AP)

Abbildung 3.26: Wirkung einer Beschleunigungsforderung Z. und Aufbau der Pseudoinver-
sen U(AP)

Diese Normierung durch die Reservematrix muss bei der Berechnung des Steueraus-
schlags 61, zur Erfiillung einer Beschleunigungsforderung 07, riickgidngig gemacht werden.
Dazu wird die Pseudoinverse U mit der Inversen der Diagonalmatrix R multipliziert, wie
in Abbildung 3.26 dargestellt. Die Pseudoinverse dieser modifizierten Wirksamkeitsmatrix
préferiert damit Steuergrofien, welche eine grofie Steuerreserve haben. Die kiinstliche Re-

duktion der Wirksamkeit einer Steuergréfie verursacht eine geringere Verwendung dieser
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Steuergrdéfle, wenn eine andere wirksamere Steuergrofle existiert. Es wird somit eine geringe
symmetrische Steuerreserve durch den Trimm-Ausschlag einer Steuergrofie beriicksichtigt
und diese Steuergrofe bei geringer verbleibender Steuerreserve weniger genutzt. Zusétzlich
kénnen Steuergréfien durch eine kiinstliche Reduktion der Wirksamkeit primér dem Lage-
regler oder der Beschleunigungssteuerung zugeordnet werden. Steuergréffen kénnen auch

aus steuerstrategischen Uberlegungen ausgeblendet werden.

0,81

0,6

T1

0,4

———— Trimmwert
— = — sym. Steuerreserve 4
! ! ! ! ! !
1 2 3 4 5 6 7
AP Nr.

Abbildung 3.27: Verlauf des Trimmwertes einer Steuergrofle fiir verschiedene Arbeitspunkte
und die verbleibende symmetrische Steuerreserve

Abbildung 3.27 zeigt den Verlauf des Trimmwertes einer beispielhaften Steuergrofie 7
fiir verschiedene Arbeitspunkte. Zusétzlich ist die symmetrische Reserve dargestellt, diese
variiert in den verschiedenen Arbeitspunkten abhéngig vom Trimmwert. In Abbildung 3.28
ist die absolute Wirksamkeit der Steuergrofie 7 in Form einer Nickbeschleunigung d¢
dargestellt. Die absolute Wirksamkeit stellt die linearisierte Beschleunigung bei einem
Vollausschlag mit der statischen Ubertragung H(AP) jeweils im aktuellen Arbeitspunkt
dar. Diese Wirksamkeit wird dann durch die Multiplikation mit der verfiigharen normier-
ten Steuerreserve linear reduziert, daraus ergibt sich die symmetrische Wirksamkeit. Im
Arbeitspunkt Nr. 7 soll die Steuergrofle zur Erzeugung von Nickbeschleunigungen nicht
mehr verwendet werden. Um sprungfreie Uberginge realisieren zu kénnen, wird die Reserve
nicht sprunghaft auf Null gesetzt, sondern iiber mehrere Arbeitspunkte von AP Nr. 4 bis

zum gewiinschten Punkt AP Nr. 7 linear ausgeblendet.
3.3.3.4 Kompensierter Steuergréflenausschlag

Der sich ergebende Steuergrofienausschlag erfiillt die Beschleunigungsforderung kompensiert,
also ohne zusétzliche Beschleunigungen zu induzieren, solange keine der Steuergrofien
in die Begrenzung lauft. Durch die vorgestellte Steuergrofenzuordnung ist allerdings

nicht sichergestellt, dass keine Steuergréfie in ihre Begrenzung lduft. Die modifizierte
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Abbildung 3.28: Absolute und symmetrische Wirksamkeit einer Steuergrofie in verschiede-
nen Arbeitspunkten

Wirksamkeitsmatrix bildet eine Steuergrofie mit geringer Reserve als Steuergrofie mit
geringer Wirksamkeit ab. Bei der Invertierung wird dann beispielsweise eine Steuergrofie
mit grofler Steuerreserve aber geringerer Wirkung in der Eingangsmatrix bevorzugt. Sollten
allerdings keine alternativen Steuergréfien zur Verfiigung stehen, wird auch eine Steuergrofie
mit minimaler Reserve mit groem Ausschlag verwendet. Obwohl die Wirksamkeit kiinstlich
in der Wirksamkeitsmatrix reduziert ist, wird die Steuergrofie eventuell bis zur Begrenzung

genutzt.

Wenn die Beschleunigungsforderung in einigen Flugzustdnden nicht kompensiert erfol-
gen soll, konnen Stérungen toleriert werden. Dazu wird die Wirksamkeitsmatrix weiter
modifiziert, indem die Wirkungen aller Steuergréfien beziiglich der zu tolerierenden (Stor)-
Beschleunigung genullt werden. Diese Storungen finden damit keine Beriicksichtigung in der
Pseudoinversen und werden damit nicht kompensiert. Dieses Vorgehen erlaubt beispielsweise
eine Verdnderung der Steuerstrategie in einigen Flugzustinden. So sollen beispielswei-
se im Flachenflug translatorische Storbeschleunigungen eines Hohenruderausschlags zu
Erzeugung einer Nickbeschleunigung nicht kompensiert werden. Die Kompensation der
Auftriebséinderung wiirde im Flichenflug durch eine Anderung des Nicklagewinkels erfolgen.
Die urspriingliche Nickbeschleunigung wird aber zur Steuerung der Nicklage eingesetzt.
Diese widerspriichliche Steuerstrategie lésst sich durch die Aufgabe der Kompensation

einer induzierten Kraft in z-Richtung auflosen.
3.3.3.5 Besonderheiten der translatorischen Beschleunigungssteuerung

Vertikale und horizontale Beschleunigungen kénnen sowohl durch Steuergrofenausschlége,

aber auch durch eine Zustandsvorgabe des Nicklagewinkels 6. erzeugt werden. Bisher



74 3 Auslegung von Fluggerdt und Flugregelung

ist die Wirkung des Tragfliigelkippwinkels und des Nicklagewinkels als austauschbar
angesehen worden. Dieses gilt im Schwebeflug ohne Einschrénkungen unter der Annahme
hoher Stellgeschwindigkeiten des Kippwinkels. Bei hohen Fluggeschwindigkeiten bietet
sich allerdings eine Zustandsvorgabe des Nicklagewinkels zur Anderung des Anstellwinkels
an. In diesen Arbeitspunkten verwenden auch die Trimm-Steuervektoren der stationiren
Steig- und Sinkgeschwindigkeiten den Nicklagewinkel anstelle des Kippwinkels. So wird der
Tragfliigel im Flichenflug nicht mehr gekippt und ein optimierter Fliigel-Rumpf-Ubergang

erlaubt es den Widerstand zu reduzieren.

Eine Anderung des Zustands @ beschreibt in der Zustandsmatrix A keine Anderung der
Vertikalgeschwindigkeit w/ und damit keine Anderung des Anstellwinkels. Daher muss der
betrachtete Zustandsvektor Z aus dem flugzeugfesten in das horizontale Koordinatensystem
transformiert werden. Dann enthiilt der Zustandsvektor die Vertikalgeschwindigkeit w” im
horizontalen Koordinatensystem und eine Anderung des Nicklagewinkels hat eine vertikale
Beschleunigung " zur Folge. Der transformierte Zustandsvektor lautet somit:

j:tr - [p7Q7T U’h Uf w27¢797¢}T (315)

) a’ “a?’

Die Transformationsmatrix M. zum Koordinatensystemwechsel ist im Anhang A gegeben.

Die transformierte Zustandsgleichung lautet:
Fio = Mu(AP) - A(AP) - M (AP) - 6%, + M (AP) - B(AP) - H(AP) - i, (3.16)

Die Wirksamkeitsmatrix der translatorischen SteuergréfSenzuordnung wird daher vor der
Invertierung um die Zustandsvorgabe 6. erweitert, welche als Fithrungsgréfie an den Lagereg-
ler gegeben wird. Abbildung 3.29 zeigt den Aufbau der Pseudoinversen der translatorischen

Beschleunigungssteuerung.

= U(AP) (>RYAP)|  an
Pseudoinverse
A
r ~
%> H(AP) > B(AP .
R(AP) | ,. (AP) - (AP) 1% s M(AP)™
> M(AP) > A(AP)

Abbildung 3.29: Aufbau der SteuergroBenzuordnung der translatorischen Beschleunigungs-
steuerung
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3.3.3.6 Diskussion der Steuergrofienzuordnung

Das lineare Ubertragungsverhalten der Flugzeugbewegung und der SteuergréBen hingt zum
einen von der Giite der Modellierung, aber auch von der Schrittweite der Linearisierung ab.
Wie in Kapitel 3.3.1.4 gezeigt, erzeugen starke Nichtlinearitédten bei einer hohen Modellgiite
in der Nahe des Arbeitspunktes grofle Modellunsicherheiten bei einer Abweichung vom
Linearisierungspunkt. Somit ist bei groflen Steuerausschligen eine Abweichung von der
linearisierten Wirkung zu erwarten und auch die kompensierten Ausschldge kénnen Storbe-
schleunigungen induzieren. Um dieses zu verhindern, kann im Bedarfsfalle die zuldssige

steuerbare Beschleunigung reduziert werden.

Einige der in Abschnitt 2.1.5 vorgestellten Ansétze der Steuergréfienzuordnung bieten neben
der Zuordnung anhand der flugzustandsabhéngigen Wirksamkeit die Moglichkeit, Steuer-
groflenbegrenzungen explizit zu beriicksichtigen. Dazu wird die umsetzbare Beschleunigung
anhand eines Regelstreckenmodells mit Beschrinkungen von der geforderten Beschleu-
nigung abgezogen. Die verbleibende Differenz wird dann entweder von der Forderung
abgezogen oder auf andere Steuergrofien gefiihrt. Somit saturieren keine Steuergréfien und
es entstehen keine unerwiinschten, unkompensierten Beschleunigungen. Gleichzeitig erhéht
sich allerdings die Komplexitit des Reglers. Die Riickfithrung ist wie zuvor beschrieben von
Modellunsicherheiten betroffen, welche sich im Besonderen bei grolen Abweichungen vom
Arbeitspunkt vergroflern. Es besteht Gefahr von fehlerhaften und nicht nachvollziehbaren
Regler-Reaktionen aufgrund der Modellunsicherheiten. Da die Steuergrofenzuordnung
bei bisherigen Flugversuchen keine saturierten Steuergrofien zur Folge hatte, ist in dieser
Arbeit auf eine explizite Beriicksichtigung von Steuergrofenbeschriankungen verzichtet

worden.
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4 Realisierung anhand eines Beispielfluggerites

In diesem Kapitel wird der Entwurf eines Flugzustandsreglers fiir ein Beispielfluggerit
anhand des Vorgehens aus Abschnitt 3.3 angewendet. Dazu wird zunédchst das Ergebnis
der Auslegung des Fluggerites vorgestellt, diese Auslegung ist mithilfe der Uberlegungen
aus Abschnitt 3.2 durchgefithrt worden ist. Neben einem kippbaren Tragfliigel ist das
Fluggerat zusétzlich mit einem kippbaren Hohenleitwerk ausgestattet. Das Fluggerét soll
voll automatisiert fliegen, weshalb eine Interaktion des Flugzustandsreglers mit iibergeord-
neten Reglern beriicksichtigt werden muss. Da das Fluggeréit durch eine hohe Anzahl an
Steuergrofen stets eine Vielzahl an moglichen Trimm-Steuervektoren in jedem Flugzustand
zur Verfiigung hat, wird anhand der vorgestellten Kriterien ein geeigneter Arbeitspunkt
ausgewahlt. Anschliefend werden Informationen iiber die verbleibenden Steuerreserven
verwendet, um der Beschleunigungssteuerung und dem Lageregler fiir jeden Flugzustand
sinnvolle Steuergréfen zuzuordnen. AbschlieBend werden Ergebnisse aus Simulation und

Flugversuchen mit dem Beispielfluggerat vorgestellt und diskutiert.

4.1 Das Beispielfluggerit

Ziel der Auslegung des Beispielfluggerites war eine hohe Flugleistung beziiglich der Reich-
weite, dabei sollte sich der Flugbereich bis zu hohen Fluggeschwindigkeiten erstrecken. Gute
Flugleistungen beziiglich schnellen Flugzustandsdanderungen und hoher Beschleunigungen

hatten keine hohe Prioritét.
4.1.1 Fluggerite-Konfiguration

Das Beispielfluggerit ist mit drei Antrieben —und damit der minimalen Anzahl - ausgestat-
tet, wobei die Propeller der Antriebe keine Blattverstellung aufweisen. Basierend auf einer
Abschétzung des Verhéltnisses der bendtigten Schiibe im Schwebeflug und im Flichenflug
von ca. 10/1, werden zwei Antriebe primér fiir den Schub im Schwebeflug und ein weiterer
Antrieb fiir den Vortriebsschub im Flichenflug eingesetzt. Die zwei Hauptantriebe am
Tragfliigel haben in schubgetragenen Flugzustéinden einen geringen Hebelarm zum Schwer-
punkt und erzeugen primér den Schwebeschub. Der dritte Antrieb soll dabei lediglich

unterstiitzend fiir den Nickmomentenhaushalt eingesetzt werden, dazu muss er allerdings
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ca. 15% zum Gesamtschub beitragen. Die unterschiedliche Anstromsituation erfordert
verschiedene Steigungen der Propeller, so sind die Hauptantriebe fiir den Schwebeflug
mit Propellern mit grolem Durchmesser und geringer Steigung ausgestattet. Im Flachen-
flug erfordert die hohe Anstromgeschwindigkeit eine hohe Steigung des Heckantriebs. In

Tabelle 4.1 sind die relevanten Parameter des Beispielfluggerites zusammengefasst.

Abbildung 4.1: Das Beispielfluggerit

Die Hauptantriebe sind vor der Vorderkante am Tragfliigel montiert, um einen Teil der
Tragfliche mit dem Abwind der Propeller zu iiberstrémen. Basierend auf der Modellbildung
aus Abschnitt 2.2 wird im Schwebeflug ca. 33 % des Tragfliigels von dem Abwind der
Hauptantriebe iiberstromt. Da die Hauptantriebe im Flachenflug nicht genutzt werden
sollen, werden die Propeller angelegt und erzeugen so moglichst geringen Widerstand. Der
Heckantrieb soll im Schwebeflug Nickmomente und im Flichenflug den Vortriebsschub
erzeugen, daher muss der Schubvektor des Heckantriebs kippbar sein. Abschétzungen der
Flugmechanik der verschiedenen Flugzustdnde haben einen Hebelarm des Heckantriebs
zum Schwerpunkt im Schwebeflug dhnlich dem des Hohenleitwerks im Flachenflug ergeben.
Der Heckantrieb ist daher analog zu den Hauptantrieben vor dem Hohenleitwerk ange-
bracht worden und auf diese Weise zusammen mit dem Hohenleitwerk in die Senkrechte
kippbar. Somit trifft der Propellerabwind nicht auf das Hohenleitwerk als Prallflache,
stattdessen fithrt die Uberstromung des Hohenleitwerks durch den Heckpropeller zu einer
Wirksamkeit des Hohenruders bei geringen Fluggeschwindigkeiten. Die Moglichkeit, den
Schub des Heckantriebs zu variieren und gleichzeitig die Richtung des Schubvektors durch
das Kippen von Hohenleitwerk und Heckantrieb zu verdndern, ergibt zwei sehr wirksame
Steuergrofen im Bereich kleiner Fluggeschwindigkeiten. Zusétzlich erlaubt ein Kippen des
gesamten Hohenleitwerkes im Fldchenflug ein widerstandsarmes Trimmen des Fluggerétes.
Abbildung 4.1 zeigt das Beispielfluggeréit. Die Tragfliche und das Hohenleitwerk weisen
jeweils den Trimm-Kippwinkel fiir den Schwebeflug auf. Die Propeller der Hauptantriebe

dagegen sind wie im Flachenflug an die Motorgondeln angelegt.



78 4 Realisierung anhand eines Beispielfluggerétes

Parameter Wert
Maximale Abflugmasse - 7,0kg
Horizontalfluggeschwindigkeit - —2 bis 25m/s

Steig-/Sinkrate - —1 bis +1m/s
Spannweite b 1,8m
Streckung A 12

Zuspitzung A 0,5
Fliigelflache Sh 0,27 m?
Mittlere Fliigeltiefe I 0,15m
Fliigelprofil - Clark-Y
Propellerdurchmesser der Hauptantriebe - 14" (0,3556 m)
Propeller der Hauptantriebe - 14" x 6"
Propellerdurchmesser des Heckantriebs - 12" (0,3048 m)
Propeller des Heckantriebs - 12" x 10”

Tabelle 4.1: Relevante Parameter des Beispielfluggerites

Das Fluggerét soll im Fliachenflug bei einer Geschwindigkeit von 25 m/s effizient fliegen,
der Flugbereich erstreckt sich bis zu leicht negativen Fluggeschwindigkeiten. Das Flug-
gerdt weist eine maximale Abflugmasse von 7,0kg bei einer Spannweite von 1,8 m auf.
Die Parameter des Tragfliigels und des Antriebsstrangs des Beispielfluggeréites sind in
Tabelle 4.1 zusammengefasst, die Auslegung orientiert sich dabei an den Uberlegungen aus
Abschnitt 3.2. Fiir den Tragfliigel wird mit dem Profil Clark-Y ein Profil verwendet, welches
eine vergleichsweise hohe Gleitzahl aufweist, wihrend das Abrissverhalten noch als tolerier-
bar angesehen wird. Die Geometrie des Tragfliigels weist zum Einhalten nétiger Fliigeltiefen
und damit ausreichender {iberstromter Fldche und akzeptabler Reynolds-Zahlen lediglich
moderate Streckungen und Zuspitzungen auf. Die dominierenden Zielgréfien der Auslegung
des Tragfliigels waren somit weniger Agilitiat als der Kompromiss zwischen induziertem

Widerstand und der notigen iiberstromten Fliigelflache.
4.1.2 Steuergroflen und Leitwerk

In der vorgestellten Konfiguration ergeben sich fiir das Beispielfluggerdt neun Steuergréfien:
Der Kippwinkel des Tragfliigels oq, der Schub des linken und rechten Hauptantriebs fhaupt, i
und fhaupt,re; der Kippwinkel des Hohenleitwerks oy, der Schub des Heckantriebs fhec, das
linke und rechte Querruder &; und &,., das Hohenruder 1 und das Seitenruder (. Sowohl der
Schub der Hauptantriebe als auch die Querruder kénnen jeweils differentiell und kollektiv

eingesetzt werden.

Abbildung 4.2 zeigt die Lage des Schwerpunktes bei senkrecht und waagerecht gekippter

Tragfliche bzw. Hohenleitwerk. Es ergibt sich eine Wanderung des Schwerpunktes in
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Abbildung 4.2: Seitenansicht des Beispielfluggerites mit relevanten Abmaflen und
Absténden im Schwebeflug 4.2a und Fldchenflug 4.2b (Kraftrichtungen
vereinfacht)

Abhéangigkeit der Kippwinkel von ca. 0,024 m. Ursache ist die Verschiebung der —an den
langen Motorgondeln angebrachten — Hauptantriebe, welche nétig sind, um ein Anlegen der
Propellerblétter im Fldchenflug zu ermoglichen. Die Hauptmotoren weisen einen Hebelarm
zum Schwerpunkt von 0,55 m in Richtung der y-Achse auf, die Querruder befinden sich
symmetrisch hinter den Hauptantrieben. Im Anhang B findet sich in Abbildung eine
3-Seitenansicht des Beispielfluggerites.

Das Leitwerk ist in T-Konfiguration ausgelegt, um die Auswirkungen des Abwindes von
Tragfliigel und Hauptantrieben auf das Hohenleitwerk zu reduzieren. Das Hohenleitwerk
weist ein NACA0012-Profil auf, auch das Seitenleitwerk besitzt ein symmetrisches Profil
NACA0018.

Ruder rel. Rudertiefe max. Ausschlag ~ Hebelarm
Hoéhenruder n A= 0,35 +30° Thw = 0,743 m
Querruder & A= 0,35 +30° Yhaupt = 0,550 m
Seitenruder ¢ A= 0,47 +30° Taw = 0,753 m

Tabelle 4.2: Parameter der Ruder des Beispielfluggerites

Die relevanten Parameter der Ruder des Fluggerites sind in Tabelle 4.2 zusammengefasst.
Alle Ruder und das Hohenleitwerk werden von digitalen Servomotoren angesteuert und
kénnen als Verzogerungsglied 2.-Ordnung mit Totzeit nach Gleichung B.1 modelliert werden.
Der Kippwinkel des Tragfliigels wird {iber einen Regelkreis mit Positionsriickfithrung durch
einen untersetzten Elektromotor eingestellt. Das Ubertragungsverhalten des gesamten
Servoantriebs zum Kippen des Tragfliigels kann als Verzogerungsglied 1.-Ordnung mit
Totzeit angenahert werden. Die Antriebsstringe der drei Antriebe sind bis auf die Propeller

identisch, und werden daher als unterschiedliche Verzogerungsglieder 1.-Ordnung mit Totzeit
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modelliert. Im Anhang B sind die Zeitkonstanten und Totzeiten der Aktuator-Modelle

zusammengefasst.
4.1.3 Linearisierung

Das Beispielfluggerit ist anhand der in Abschnitt 2.2 vorgestellten Methode modelliert
worden. Zum Entwurf des linearen Flugzustandsreglers wird die Regelstrecke nach dem
in [24] beschriebenen und in Abschnitt 3.3.1.4 vorgestellten Vorgehen linearisiert. Bei der
Linearisierung der Regelstrecke wird fiir die Berechnung der Jacobi-Matrix der Steuer-
groflenwirksamkeit fiir alle Steuergrofien des Beispielfluggerites eine Schrittweite von 0,01
(rad bzw. N), somit ein betrachteter Bereich von £0,05 (rad bzw. N), gewahlt. Nach der
Analyse in Abschnitt 3.3.1.4 erfiillt diese Schrittweite eine hohe Modellgiite in der N#he
des Arbeitspunktes bei gleichzeitiger Beriicksichtigung von grofien Steuerausschligen mit

akzeptabler Abweichung.

Die Linearisierungsweite der Jacobi-Matrix zur Berechnung der Zustandsmatrix ist abhingig
vom betrachteten Zustand und dem aktuellen Flugzustand. Somit kann die Linearisie-
rung auf erwartete Abweichungen vom Arbeitspunkt abgestimmt werden. Beziiglich der
Drehraten werden 40,2 rad/s betrachtet, beziiglich der Lagewinkel ebenfalls 40,2 rad. Die
Schrittweite der aerodynamischen Geschwindigkeiten muss im Schwebeflug vergleichsweise
grofl gewéhlt werden, um die Widerstandswerte des Fluggerétes realistisch darzustellen.
Daher werden maximale Abweichungen von +4 m/s betrachtet. Im Flachenflug wiirde eine
Abweichung der Vertikalgeschwindigkeit zu groflen Anstellwinkeldnderungen fithren, die im
Flug nicht zu erwarten sind. Deswegen ist der betrachtete Bereich der Vertikalgeschwindig-

keit w/ bis zum Flichenflug auf 41 m/s linear ausgeblendet worden.

4.2 Verlauf des Trimm-Steuervektors

Fiir das Beispielfluggerat wird im Folgenden die Auswahl eines moglichen Verlaufs des
Trimm-Steuervektors iiber die Fluggeschwindigkeiten des gesamten Flugbereichs vorgestellt.
Dazu wird zunéchst dargelegt, wie die Losungsmenge aller méglichen Trimm-Steuervektoren
fiir jeden Flugzustand in einem sinnvollen Bereich abgetastet wird. Anschlieend wird
zunéchst der stationédre Horizontalflug betrachtet und ein geeigneter Verlauf fiir diesen Aus-
gewdhlt. Dazu werden fiir einzelne Stiitzstellen die Trimm-Steuervektoren vorgegeben und
anhand dieser ein Verlauf mit minimalen Gradienten der einzelnen Steuergréfien ermittelt.
Sollten dabei unerwiinschte Trimm-Steuervektoren entstehen, miissen weitere Stiitzstellen

vorgegeben werden, bis sich ein geeigneter Verlauf fiir alle Horizontalgeschwindigkeiten



4.2 Verlauf des Trimm-Steuervektors 81

ergibt. Dieses Vorgehen erfolgt fiir alle Steig-/Sinkraten, Abbildung 4.3 zeigt den Ablauf
des Vorgehens.
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Abbildung 4.3: Ablauf zur Auswahl des Verlaufs geeigneter Trimm-Steuervektoren

Aufgrund der Symmetrie des Fluggerites wird fiir die Vorsteuerung des Geradeausflugs
ausschlieflich ein reduzierter Satz der Steuergréfien der Langsbewegung betrachtet. Dazu
zéhlen der symmetrische Schub der Hauptantriebe 2 fraupt = fhaupt,1ii + fhaupt, re, der Schub
des Heckantriebs fieqc, der Kippwinkel des Tragfliigels oq und der Kippwinkel des Héhen-
leitwerks oypyy,. Da das Hohenleitwerk im Sinne eines Pendelleitwerks genutzt werden kann,
wird das Hohenruder lediglich zur Lageregelung und Beschleunigung und ein kollektiver

Querruderausschlag ausschliellich zur Beschleunigung verwendet.
4.2.1 Abtasten der Losungsmenge

Die Suche der moglichen Trimm-Steuervektoren erfolgt anhand eines standardisierten
Vorgehens. Fiir den im ersten Schritt betrachteten stationdren Horizontalflug soll der
Rumpf zur Reduktion des Luftwiderstandes in Anstromrichtung zeigen. Dieses ermoglicht

auch die Durchfithrung von senkrechtem Start bzw. Landung mit einem Nicklagewinkel



82 4 Realisierung anhand eines Beispielfluggerétes

0. = 0°. Als Schrittweite zwischen den diskreten Flugzustanden, fiir welche mogliche
Trimm-Steuervektoren gesucht werden, werden fiir die Horizontalfluggeschwindigkeiten

0,25m/s und fir die Vertikalfluggeschwindigkeiten 0,5 m/s gewéhlt.

Fiir jeden Flugzustand werden die moglichen Trimm-Steuervektorn mittels eines nichtli-
nearen Optimierungsverfahren gesucht, welches ein Residuum minimiert. Das Residuum
stellt in diesem Falle die gewichtete Quadratsumme der verbleibenden Krifte und Mo-
mente der Langsbewegung dar. Die Dimension der Losungsmenge der moglichen Trimm-
Steuervektoren ist abhéngig von der Anzahl der Trimm-Steuergréfien. Die Dimension
dieser Losungsmenge kann reduziert werden, indem eine Trimm-Steuergrofe in Form einer
Nebenbedingung festgelegt wird. Trotz der Nichtlinearitét der betrachteten Regelstrecke
hat sich zur Losung der drei Gleichungen (Gleichgewicht der Krifte F,, F, und dem
Moment M) fiir das Losungsproblem bei drei variablen Steuergrofen stets eine eindeuti-
ge Losung ergeben. Um die Losungsmenge sinnvoll abtasten zu konnen, wird fiir jeden
betrachteten Flugzustand eine der vier Trimm-Steuergroflen festgelegt. Zur Abtastung
der Losungsmenge wird der festgelegte Wert der Trimm-Steuergrofie mit feiner Variation
vorgegeben und damit fiir jeden Flugzustand 200 mogliche Arbeitspunkte gesucht. Der
festgelegte Wert der Trimm-Steuergrofle entspricht dabei stets einem flugmechanisch sinn-
vollen Wert in einem mdglichst grofflen Bereich. Somit ergeben sich fiir jeden Flugzustand
—wenn das Optimierungsverfahren fiir jeden festgelegten Wert eine Losung findet — maximal

200 mogliche Trimm-Steuervektoren fiir einen Flugzustand.

Fiir kleine Fluggeschwindigkeiten bis 18 m/s bietet es sich an, den Kippwinkels des Héhen-
leitwerks vorzugeben, da sich in einem grofien Bereich verschiedener Kippwinkel mogliche
Trimm-Steuervektoren ergeben. Damit kann die Menge der Trimm-Steuervektoren in ei-
nem moglichst groflen Bereich betrachtet werden. Die Schiibe der Antriebe sind in den
schubgetragenen Flugzustinden recht festgelegt in ihrem Wert, da sie zum Ausgleich der
Gewichtskraft dienen. Daher sind sie in diesen Flugzustédnden als Trimm-Steuergréfie zum
Abtasten der Losungsmenge nicht geeignet. Fiir hohe Fluggeschwindigkeiten dagegen bietet
es sich an, den Hauptschub vorzugeben. Zum einen soll der Kippwinkel des Hohenleitwerks
fiir diese Flugzusténde stets kleine Werte annehmen, wodurch der Suchbereich stark einge-
schriankt wiirde. Zugleich erlaubt die Vorgabe des Hauptschubs die Beriicksichtigung des
Trimm-Steuervektors fiir abgeschalteten Hauptschub ( fhaupt = 0 N), welcher im Flugbetrieb
einen gewiinschten Steuervektor darstellt. Die Suche erfolgt zusétzlich fiir 199 weitere
Hauptschiibe, da im weiteren Verlauf des Reglerentwurfs auch bei hohen Fluggeschwindig-
keiten Trimm-Steuervektoren mit effektivem Schub der Hauptantriebe Beriicksichtigung
finden.
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4.2.2 Betrachtung des stationiren Horizontalflugs

Aus der sich ergebenden Menge moglicher Trimm-Steuervektoren gilt es im Folgenden fiir
jeden Flugzustand einen geeigneten Steuervektor auszuwéhlen, siehe Abbildung 4.3. Dazu
wird nach den im Abschnitt 3.3.2.1 vorgestellten Kriterien zunéchst ein moglicher Verlauf
ausgewéhlt, welcher hinsichtlich der weiteren Kriterien aus Abschnitt 3.3.2.2 bewertet wird.
Grundséatzlich gilt es, den Kippwinkel des Tragfliigels und des Hohenleitwerks aus einer
vertikalen Stellung im Schwebeflug zu reduzieren, bis Flachenflugzeug-dhnliche Kippwinkel
erreicht werden. Hohe Anstellwinkel sollen fiir das Hohenleitwerk und den Tragfliigel
bei zunehmender Fluggeschwindigkeit vermieden werden, um einen widerstandsarmen
Flachenflug zu ermoglichen. Auf diese Art werden im Folgenden nach Betrachtungen der
Aerodynamik und des Leistungsbedarfs die Trimm-Steuervektoren fiir einzelne Flugzustéinde
fest vorgegeben. Als Optimierungsproblem formuliert, wird anschlieend ein Verlauf der
Trimm-Steuervektoren zwischen diesen fest vorgegebenen Stiitzstellen gefunden, sodass die
Verldufe der einzelnen Steuergroflen minimale Gradienten aufweisen. Zur Beriicksichtigung
weiterer Kriterien und zur Modifikation des Verlaufs konnen Trimm-Steuervektoren fiir
zusétzliche Flugzustéinde als Stiitzstellen vorgegeben werden und abschliefSlend erneut ein

Verlauf mit minimalen Gradienten zwischen den Stiitzstellen gesucht werden.

Abbildung 4.4 zeigt als Ergebnis die ausgewéhlten Verlaufe der Trimm-Steuervektoren der
vier Trimm-Steuergrofen fiir w” = 0 m/s fiir alle Fluggeschwindigkeiten bis zum Flichenflug.
Darin sind die Bereiche markiert, in denen Stiitzstellen fest vorgegeben wurden und welche

im Folgenden diskutiert werden.

Bereich a): Eine wichtige Stiitzstelle liegt bei der Fluggeschwindigkeit von 22 m/s. Fiir
hohere Fluggeschwindigkeiten sollen die Hauptantriebe nicht mehr verwendet werden,
sodass fiir alle Flugzustdnde hoherer Geschwindigkeiten die Trimm-Steuervektoren mit
fraupt = ON ausgewidhlt werden. Durch die Nebenbedingung ist die Losung des Optimie-
rungsverfahrens fiir alle grofleren Fluggeschwindigkeiten eindeutig. Das Ab- und Anschalten
der Hauptantriebe soll mit einer Hysterese versehen werden, ansonsten kénnten Vorga-
ben des Bahnreglers fiir ein stéandiges Ab- und Anschalten der Antriebe sorgen. Um die
Schaltpunkte der Hysterese frei ab der Fluggeschwindigkeit von 22m/s wihlen zu koénnen,
wird fiir alle Flugzustdnde hoher Fluggeschwindigkeiten ein weiterer Trimm-Steuervektor
ausgewahlt. Dieser weist bei aktiven Hauptantrieben moglichst identische Steuergréfien zum
vorherigen auf, somit kénnen die Antriebe moglichst sprungfrei in den iibrigen Steuergrofien
an- und abgeschaltet werden. Es werden also zusétzliche Trimm-Steuervektoren gesucht,
bei welchen der effektive Schub der Hauptantriebe zu Null wird. Nach der Strahltheorie

wird in diesen Betriebspunkten auch kein Abwind induziert, sodass von der Modellbildung
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Abbildung 4.4: Ausgewéhlte Verldufe der Trimm-Steuervektoren vom Schwebe- bis zum
stationdren Horizontalflug, mit an- und abgeschalteten Hauptantrieben ab
22m/s

eine Interaktion mit dem Tragfliigel fiir die Betriebspunkte vernachléssigt wird. Ab 22m/s
trennen sich in Abbildung 4.4 der Verlauf fiir abgeschaltete Hauptantriebe und der mit
aktiven Hauptantrieben. Bei hohen Fluggeschwindigkeiten wird ein hoher Standschub und
damit eine hohe Leistung benotigt, um die Hauptantriebe bei effektivem Nullschub zu
betreiben, weshalb die Schaltpunkte der Hysterese bei kleineren Fluggeschwindigkeiten

liegen sollten.

Fiir die iibrigen Fluggeschwindigkeiten existiert keine eindeutige Losung, sodass fiir jeden
Flugzustand aus der Menge méglicher Trimm-Steuervektoren ein geeigneter ausgewéhlt wer-
den muss. Die Abbildungen 4.5 und 4.6 zeigen fiir jeweils drei der vier Trimm-Steuergréfien
alle gefundenen, méglichen Trimm-Steuervektoren fiir w” = 0 m/s. Zusitzlich ist der aus-
gewéhlte Verlauf des Trimm-Steuervektors mit aktiviertem Hauptschub aus Abbildung 4.4

eingezeichnet.

Bereich b): Die Verldufe der moglichen Trimm-Steuervektoren zeigen fiir die Flugge-

h

schwindigkeiten von u! = —2m/s bis 15m/s ein dhnliches Muster. So wurden fiir jeden

Flugzustand jeweils Steuervektoren mit dhnlichem Tragfliigelkippwinkel gefunden, der
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Thlws

Abbildung 4.5: Menge moglicher Trimm-Steuervektoren fiir alle Fluggeschwindigkeiten des
Horizontalflugs, fiir die drei Trimm-Steuergroflen fhaupt, oa und opiy

allerdings mit hoheren Fluggeschwindigkeiten abnimmt. Der bendtigte Schub der Hauptan-
triebe variiert lediglich in einem kleinen Bereich, wohingegen mit geringerem Kippwinkel
des Hohenleitwerks ein hoherer Schub des Heckantriebs erforderlich wird. Mit steigender
Fluggeschwindigkeit kann der Kippwinkel des Tragfliigels verringert werden, wahrend
der Schub der Hauptantriebe nur minimal variiert. Fiir diese Fluggeschwindigkeiten sind
einzelne Trimm-Steuervektoren vorgegeben worden, sodass sich ein monotoner Verlauf des
Tragfliigelkippwinkels und ein moglichst geringer Schub der Hauptantriebe ergibt. Fiir eine
ausreichende Steuerreserve zur Lageregelung und zur Beschleunigung sind die Kippwinkel
von Tragfliigel und Hohenleitwerk nicht am Rande des Suchbereichs —und somit dem

maximalen Kippwinkel — ausgew#hlt worden.

Bereich c): Die Verldufe der moglichen Trimm-Steuervektoren zeigen fiir Fluggeschwin-
digkeiten von 17 bis 22m/s eine deutliche Anderung der Zusammenhinge. Fiir eine
Detailanalyse ist die Schrittweite zwischen den Flugzustéinden von 19 bis 23m/s auf
0,1 m/s verringert worden (vgl. Abbildung 4.7). Bis zu einer Fluggeschwindigkeit von
18,5m/s kann der Kippwinkel des Hauptfliigels monoton auf og = 25° bei einem nur gering
verédnderten Schub der Hauptantriebe abgesenkt werden, dazu ist im Bereich d) allerdings

eine Vergroflerung des Kippwinkels des Hohenleitwerks auf oy, = 23° notig.

Abbildung 4.7 zeigt die moglichen Kippwinkel des Tragfliigels fiir die Fluggeschwindigkeiten
von 15,5 bis 23,5m/s. Fiir Fluggeschwindigkeiten bis 18,5m/s kann der Tragfliigel, wie
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Abbildung 4.6: Menge moglicher Trimm-Steuervektoren fiir alle Fluggeschwindigkeiten des
Horizontalflugs, fiir die drei Trimm-Steuergrofen fhaupt, fheck Und og

zuvor beschrieben, auf einen Kippwinkel von oq = 25° abgesenkt werden, wéihrend die
iibrigen Trimm-Steuergrofen einen aerodynamisch sinnvollen Verlauf einnehmen. Fiir Flug-
geschwindigkeiten ab 19m/s sind in Abbildung 4.7 die Ursachen fiir die Begrenzungen der
moglichen Trimm-Kippwinkel gekennzeichnet. Fiir grole Fluggeschwindigkeiten ab 21 m/s
muss der Tragfliigel unter og < 12° abgesenkt werden, da fiir gréflere Kippwinkel ein physi-
kalisch nicht moglicher negativer Schub von den Hauptantrieben erzeugt werden mdisste.
Fiir grolere Fluggeschwindigkeiten ergibt sich nur ein schmaler Bereich moglicher Kipp-
winkel des Tragfliigels. Fiir diese Fluggeschwindigkeiten werden die Trimm-Steuervektoren
allerdings nach dem zuvor vorgestellten Kriterium der Abschaltung der Hauptantriebe
vorgegeben. Dabei ergeben sich fiir hohe Fluggeschwindigkeiten aerodynamisch plausible

Verlaufe der iibrigen Steuergrofien.

Bereich e): Es verbleibt der Zwischenbereich, um den Tragfliigel im Bereich der Flug-
geschwindigkeiten von 18,5 bis 21 m/s von 25° auf unter 12° abzusenken. Dabei treten
Trimm-Steuervektoren auf, in denen der Tragfliigel mit Kippwinkeln im Bereich des
Stromungsabrisses angestellt ist (og ~ 15° bis 25°). Wenn der Tragfliigel einen Kippwinkel
des erwarteten Stromungsabrisses einnimmt, ist nach den Uberlegungen aus Abschnitt 3.2.2
ein hoher Schub der Hauptantriebe wiinschenswert. Ein hoher Schub kann die Stromung in
den iiberstromten Bereich zu kleineren Anstellwinkeln umlenken. Daher sollten Trimm-
Steuervektoren mit sehr kleinem Hauptschub in diesem Bereich vermieden werden. Fiir

Fluggeschwindigkeiten dieses Bereichs bedeutet allerdings ein hoher Schub der Hauptantrie-
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Abbildung 4.7: Bereich méoglicher Kippwinkel des Tragfliigels fiir die Fluggeschwindigkeiten
von 15,5 bis 23,5 m/s

be einen groffen Kippwinkel des Hohenleitwerks. Als Kompromiss zwischen aerodynamisch
akzeptablen Kippwinkeln des Hohenleitwerks und nicht zu geringen Schiiben der Haupt-
antriebe, ist der Kippwinkel des Hohenleitwerks, wie zuvor erwahnt, im Bereich d) fiir
Fluggeschwindigkeiten von 15 bis 19 m/s vergrofert worden. Damit kann erméglicht werden,
dass der Schub der Hauptantriebe im Bereich hoher Fluggeschwindigkeiten von 19 bis
22m/s stets grofler als fuaupt > 12N verbleiben kann. Der Abwind der Propeller lenkt
damit Stromung des Tragfliigels um, sodass ein Stromungsabriss in den iiberstromten

Bereichen verhindert wird.

In Abbildung 4.8 sind die diskreten moglichen Trimm-Steuervektoren einer Fluggeschwindig-
keit als Linie zusammengefasst und fiir die beiden Steuergréfien Kippwinkel des Tragfliigels
und Schub der Hauptantriebe dargestellt. Fiir Fluggeschwindigkeiten des abgebildeten
Bereichs weisen die einzelnen Linien einen Verlauf mit einem Minimum beziiglich des
Hauptschubs auf. Somit ist es moglich, eine Fluggeschwindigkeit mit zwei verschiedenen
Kippwinkeln bei identischem Hauptschub stationér zu erfliegen. Bei einer Beschleunigung
vom Schwebe- in den Flachenflug werden die betrachteten, diskreten Flugzustéinde nach-
einander erflogen. Ein streng monotoner Geschwindigkeitsverlauf erfordert, dass jeder der
Flugzusténde in aufsteigender Reihenfolge dabei nur einmal auftritt. Die Interaktion mit
einem Bahnregler ist mit einem streng monotonen Geschwindigkeitsverlauf erleichtert,
daher wird ein solcher Verlauf des Trimm-Steuervektors préferiert. Der Verlauf der Linien
eines Flugzustandes zeigt, dass zu Erfiilllung dieser Forderung in diesem Bereich grofle

Gradienten des Kippwinkels zwischen zwei Arbeitspunkten nicht zu vermeiden sind.
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Abbildung 4.8: Mogliche Trimmwerte der Steuergréfien og und fhaupe fiir die Fluggeschwin-
digkeiten von 15,5 bis 23,5 m/s, Betrachtung der Umkehr der Steuerwirk-
samkeit des Tragfliigelkippwinkels

Bei den betrachteten Anstellwinkeln und geringem Hauptschub besteht die Gefahr, dass
die Stromung am Tragfliigel im Ganzen abreifit, damit ist der erzeugte Auftrieb sensitiv
gegeniiber Storungen. Zusétzlich kann es zu einer Auftriebsverringerung bei einer Anstell-
winkelerhohung kommen, wie in Abschnitt 3.3.2.2 dargestellt. Dieser Effekt durch den
Stromungsabriss wird von der Modellbildung nur begrenzt abgebildet. In Abbildung 4.8
sind von den moglichen Trimm-Steuervektoren diejenigen durch ein Kreuz (») markiert,
fiir die sich die Wirkungsrichtung einer Variation des Tragfliigelkippwinkels umkehrt. Fiir
diese Trimm-Steuervektoren verursacht eine VergroBlerung des Tragfliigelkippwinkels eine
Auftriebsreduktion. Auch ein hoherer Schub der Hauptantriebe kann diesen Effekt nicht
verhindern, der Verlauf der Trimm-Steuervektoren muss somit zwangslaufig diesen Bereich
schneiden. Ziel der Auswahl der Stiitzstellen ist es somit zum einen, die Gradienten der
Steuergrofien so gering wie moglich zu halten, wahrend zum anderen moglichst wenige
Arbeitspunkte in diesem Bereich liegen. Somit wird bei einer konstanten Beschleunigung
des Fluggerites der Effekt des Vorzeichenwechsels der Wirkungsrichtung auf einen be-
grenzten Zeitraum reduziert. Zwischen den Stiitzstellen der vorgestellten Bereiche sind
Trimm-Steuervektoren mit minimalem Gradienten fiir die iibrigen Fluggeschwindigkeiten

ausgewahlt worden.
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4.2.3 Erweiterung fiir stationire Vertikalgeschwindigkeiten

Neben der bisher diskutierten horizontalen Fluggeschwindigkeit wird ein Flugzustand zusétz-
lich durch die Vertikalgeschwindigkeit charakterisiert. Fiir die Vertikalgeschwindigkeiten
des Flugbereichs sind mogliche Trimm-Steuervektoren identisch zu denen des Horizontal-
flugs gesucht worden. In Abbildung 4.9 sind die moglichen Trimm-Steuervektoren fiir drei
verschiedene Vertikalgeschwindigkeiten (w” = [—1,0,+1] m/s) fiir drei SteuergréBen aufge-
tragen. Dabei ergeben die moglichen Trimm-Steuervektoren einer Vertikalgeschwindigkeit
in dem abgebildeten Raum der drei Steuergréfien eine Fliche. Fiir Fluggeschwindigkei-
ten bis 18 m/s wird diese Fliache abhéngig von der Vertikalgeschwindigkeit anndhernd
parallel beziiglich anderer Schiibe der Hauptantriebe verschoben. Ahnliches gilt fiir hohe
Fluggeschwindigkeiten ab 22m/s, bei denen eine Vertikalgeschwindigkeit zu einer Parallel-
verschiebung der Fléche zu anderen Kippwinkeln des Tragfliigels fithrt. In diesen Bereichen
sind die Trimm-Steuervektoren als Projektion mit moglichst kleiner Abweichung zum
Horizontalflug in diesen parallelverschobenen Flachen gesucht worden. Der Bereich der
dazwischenliegenden Fluggeschwindigkeiten zeigt keine solche Verschiebung, weshalb analog
zu dem zuvor beschriebenen Vorgehen geeignete Trimm-Steuervektoren als Stiitzstellen

aus aerodynamischen Uberlegungen ausgewihlt wurden.
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Abbildung 4.9: Menge moglicher Trimm-Steuervektoren fiir die Vertikalgeschwindigkeiten
(wh = [-1,0,+1] m/s), fiir die drei Trimm-Steuergrofen fhaupt; Thaupt und
Oheck

Um im Flidchenflug eine widerstandsreduzierte Anstromung des Rumpfes von vorne zu
ermoglichen, sollen Vertikalgeschwindigkeiten nicht durch ein Kippen des Tragfliigels, son-

dern durch ein Kippen des gesamten Fluggerites um den Nicklagewinkel 6, eingenommen
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werden. Die Vorgabe des Nicklagewinkels erfolgt analog zur Zustandsvorgabe der trans-
latorischen Beschleunigungssteuerung aus Abschnitt 3.3.3.5. Fiir Fluggeschwindigkeiten
ab 20m/s wird die Nebenbedingung 6. = 0° aufgegeben, wihrend die Steuergrofie o mit
einer Nebenbedingung belegt wird. Damit wird der Kippwinkel des Tragfliigels fiir alle
Vertikalgeschwindigkeiten konstant auf dem jeweiligen Wert des Horizontalflugs gehal-
ten. Fiir diese Fluggeschwindigkeiten wird ein Arbeitspunkt gesucht, sodass die iibrigen
Trimm-Steuergréffen vom Horizontalflug moglichst wenig variiert werden miissen. Somit
konnen Anderungen der Vertikalgeschwindigkeit im Flichenflug mit geringsten Konfigu-
rationsdnderungen umgesetzt werden. Im Anhang B sind die ausgewéhlten Verldufe der

Trimm-Steuergréfen fiir den gesamten Flugbereich dargestellt.
4.2.4 Bewertung des ausgewihlten Trimm-Steuervektors

Der Verlauf der Trimm-Steuervektoren ist primér anhand eines geringen Gradienten der
Steuergrofle zwischen zwei Arbeitspunkten unter Beriicksichtigung der Aerodynamik des
Tragfliigels ausgewihlt worden. Dabei wurden die Schiibe der Hauptantriebe beriicksichtigt,
um eine ausreichende Uberstrémung der dahinterliegenden Flichen zu garantieren. Das sich
aus den Trimm-Steuervektoren ergebende Systemverhalten jedes Arbeitspunktes wird im

Folgenden auf Basis des linearen Systemmodells in Zustandsraumdarstellung analysiert.
4.2.4.1 Betrachtung der Polstellen

Zunichst wird die Verteilung der Pole der Ubertragungsfunktion des Beispielfluggerites
vorgestellt und mit der Literatur verglichen. Anschliefend erfolgt eine Diskussion des
Systemverhaltens anhand der Eintrage der Zustandsmatrix A. Abbildung 4.10 zeigt die
Verteilung der Polstellen der Ubertragungsfunktion des Beispielfluggerites im Schwebeflug

und im horizontalen Flichenflug bei u” = 25m/s.

Im Schwebeflug zeigt sich eine Verteilung der Polstellen, welche vergleichbar mit der Ver-
teilung der Polstellen eines Hubschraubers ist (vgl. [48]). Dabei ist die schwingungsfihige
Eigenbewegungsform der Seitenbewegung instabil, diese wird in [48] als Taumelschwin-
gung bezeichnet. Im Flachenflug dagegen sind grofiere Abweichungen zu der Verteilung
der Polstellen einer klassischen Drachenfliigel-Konfiguration zu erkennen (vgl. [16]). Die
Léangsbewegung weist zwei aperiodisch-stabile und zwei aperiodisch-instabile Pole auf.
Die Eigenbewegungsform mit dem gréfiten positiven Realteil weist eine Verdopplungszeit
von Ty = 0,22 s auf. Die Seitenbewegung ist durch eine stabile Taumelschwingung, eine

stabile aperiodische Rollbewegung und eine leicht instabile Spiralbewegung gekennzeichnet.
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Abbildung 4.10: Verteilung der Polstellen des Beispielfluggerites im Schwebeflug und
Fldachenflug

Damit entsprechen die Eigenbewegungsformen der Seitenbewegung denen eines klassischen

Flachenflugzeugs, wie es beispielsweise in [16] vorgestellt wird.

In der Literatur finden sich Stabilitdtsbetrachtungen anhand der Polverteilung fiir verschie-
dene Kippfliigel-Konfigurationen. Ein Kippfliigel-Fluggerét in klassischer Konfiguration
weist in [36] in den auftriebsgetragenen Flugzustdnden ausschlieflich stabile Eigenbewe-
gungsformen mit zwei schwingungsfihigen Bewegungsformen auf. In [23] wird ein Tandem-
Kippfliigel-Fluggerét betrachtet, welches eine Polverteilung mit Verdopplungszeiten in der
gleichen Groflenordnung wie das hier betrachtete Beispielfluggerit aufweist. Ein anderes
Tandem-Kippfliigel-Fluggerdt mit einer ebenfalls instabilen Langsbewegung im Fléachenflug,

allerdings mit geringeren Verdopplungszeiten, wird in [31] vorgestellt.
4.2.4.2 Analyse der Eigenbewegung

Im Folgenden wird das Systemverhalten des Fluggerites in den verschiedenen Arbeits-
punkten des Flugbereichs anhand der Verldufe der relevanten Eintréige der Zustandsmatrix
diskutiert werden. Es werden im Folgenden die Wirkungen auf die Drehbeschleunigun-
gen analysiert, die Horizontal-, Seiten- und Vertikalgeschwindigkeit sind jeweils fiir den
gesamten Flugbereich geddmpft. Die Vertikalgeschwindigkeiten sind in den folgenden Ab-
bildungen jeweils als Schar aufgetragen, zeigen allerdings fiir alle folgenden Abbildungen
keine erwdhnenswerten Abweichungen vom Horizontalflug. Die Trimm-Steuervektoren der

hohen Fluggeschwindigkeiten mit und ohne Schub der Hauptantriebe ergeben lediglich
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minimale Unterschiede in der Zustandsmatrix, sodass ausschliellich die Arbeitspunkte mit

angeschaltetem Hauptschub diskutiert werden.
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Abbildung 4.11: Wirkungen der ZustandsgroBen der Lingsbewegung dq, duf, Sw! auf die
Nickbeschleunigung d¢ der linearisierten Zustandsmatrix fiir Vertikalge-
schwindigkeiten +1, £0,5 und O m/s

Abbildung 4.11 zeigt die Wirkungen der Zustandsgrofien der Lingsbewegung (dq, dul, dw!)
auf die Nickbeschleunigung d¢ der linearisierten Zustandsmatrix im betrachteten Flug-
bereich. Die Wirkung der Nickrate ¢ auf die Nickbeschleunigung d¢ zeigt im Bereich der
Fluggeschwindigkeiten von —2 bis +2m/s Fluggerédte-untypische Auffilligkeiten. Fiir alle
Vertikalgeschwindigkeiten sind in diesem Bereich Vorzeichenwechsel der Dampfung zu
verzeichnen, welche auf Fehler der Modellbildung zuriickgefithrt werden kénnen. Kleine
Anderungen der Anstrémsituation durch eine Nickgeschwindigkeit fithren zu grofen Anstell-
winkeldnderungen am Hohenleitwerk bei gleichzeitiger Anderung der Anstrémrichtung des
Heckantriebs. Die sich daraus ergebenden Anderungen der Kriifte und Momente verursachen
durch die Linearisierung den Vorzeichenwechsel der Démpfung. Diese Fehler sind allerdings
beim Reglerentwurf nicht dominant und zeigen keinen Einfluss auf die Reglerverstarkungen
in diesem Flugbereich. Die Effekte konnten auch im Flugversuch nicht nachgestellt werden,
aus diesem Grund sind diese Modellungenauigkeiten fiir den Reglerentwurf toleriert und
nicht weitergehend betrachtet worden. Fiir hohere Fluggeschwindigkeiten ist die Nickbe-
wegung stets gedampft, wobei die Dampfung mit der Fluggeschwindigkeit ansteigt. Im
Bereich von Fluggeschwindigkeiten von 17 bis 19m/s —in Abbildung 4.4 der Bereich e)—
ist fiir alle Vertikalgeschwindigkeiten eine Verringerung der Dampfung durch die Anderung

der Wirkungsrichtung einer Anstellwinkelénderung zu erkennen.
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Im Bereich kleiner Fluggeschwindigkeiten resultiert eine positive Nickbeschleunigung aus
einer positiven Vertikalgeschwindigkeit, ab einer Fluggeschwindigkeit von 5m/s resultiert
dagegen daraus eine negative Nickbeschleunigung. Mit der Reduktion des Tragfliigelkippwin-
kels bei 19m/s erfolgt erneut ein Vorzeichenwechsel, sodass eine Anstellwinkelvergroferung
durch eine positive Vertikalgeschwindigkeit eine positive Nickbeschleunigung und damit
ein instabiles Verhalten zur Folge hat. Durch die Lage von Tragfliigel und Schwerpunkt hat
eine Erhohung der Fluggeschwindigkeit ab 6 m/s stets eine positive Nickbeschleunigung
zur Folge, dieser Effekt verstirkt sich mit dem Absenken des Tragfliigels bei 19 m/s.
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Abbildung 4.12: Wirkungen der Zustandsgréfien der Seitenbewegung dp, or, dv! auf die
Rollbeschleunigung dp der linearisierten Zustandsmatrix fiir Vertikalge-
schwindigkeiten +1, £0,5 und Om/s

Abbildung 4.12 zeigt die Wirkungen der Zustandsgrofien der Seitenbewegung (dp, o7, dv!)
auf die Rollbeschleunigung 0p. Ahnlich zu einem klassischen Flichenflugzeug erzeugt
eine positive Gierrate ab einer Fluggeschwindigkeit von 8 m/s stets eine positive Roll-
beschleunigung. Die Rollddmpfung ist bei hohen Fluggeschwindigkeiten durch die hohe
Streckung grof, wird aber im Bereich von 19m/s negativ. In diesem Bereich hat der
partielle Stromungsabriss die zuvor beschriebene Umkehr der Wirkung einer Anstellwin-
kelanderung am Tragfliigel zur Folge, woraus die negative Rolldampfung resultiert. Im
gesamten Flugbereich ergibt sich durch eine kleine negative Rollbeschleunigung bei positiver

Seitengeschwindigkeit ein negatives Schieberollmoment.

In Abbildung 4.13 sind die Wirkungen der Zustandsgréien der Seitenbewegung (&p, dr, dv))
auf die Gierbeschleunigung 07 gezeigt. Die Gierbeschleunigung durch eine Seitengeschwin-
digkeit ist im Schwebeflug sehr gering, steigt aber fiir groflere Fluggeschwindigkeiten an.

Das Fluggerdt weist also mit zunehmender Fluggeschwindigkeit eine grofiere statische
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Abbildung 4.13: Wirkungen der Zustandsgréfien der Seitenbewegung dp, 67, dv! auf die
Gierbeschleunigung 67 der linearisierten Zustandsmatrix fiir Vertikalge-
schwindigkeiten +1, 40,5 und Om/s

Richtungsstabilitéit auf, da der Staudruck quadratisch und der Anstellwinkel nur linear in
die riickstellende Kraft eingeht. Die Gierbewegung ist aufgrund einer negativen Gierbe-
schleunigung durch eine positive Giergeschwindigkeit im gesamten Flugbereich gedampft.
Auftillig ist dabei eine Reduktion der Démpfung im Bereich von Fluggeschwindigkeiten von
3 bis 5m/s mit anschlieBender VergroBerung. Die Verldufe der Trimm-SteuergroBen weisen
in diesem Bereich nur minimale Gradienten und ausschliefflich monotone Verlidufe auf.
Obwohl bei klassischen Flugzeugen das Seitenleitwerk den Haupteinfluss der Gierddmpfung
darstellt, tragt der Tragfliigel bei einem Kippwinkel von o4 =~ 72° in diesem Bereich fiir
Kippfliigel-Fluggerite signifikant zur Gierdimpfung bei. Die Verdnderung der Anstromung
der beiden Tragfliigelhélften durch eine Giergeschwindigkeit verschiebt den Anstellwinkel
in dem iiberstrémten Bereich einer der Tragfliigelhilften in den Bereich des Stromungsa-
brisses. Dadurch verringert sich der Auftrieb der schneller angestromten Tragfliigelhélfte,
und die Gierddmpfung wird reduziert. Dieses Phdnomen basiert allerdings auf Effekten,
welche nach Abschnitt 2.2.3 in der Modellbildung mit groen Unsicherheiten belegt sind.
Da sich dieses Phanomen allerdings weder im Reglerentwurf noch im Flugversuch ne-
gativ ausgewirkt hat, ist die modellierte Reduktion der Dampfung toleriert worden. Im
Bereich e) (der Abbildung 4.4) bei einer Fluggeschwindigkeit von 19m/s, der die star-
ke Anderung des Tragfliigelkippwinkels aufweist, ist ebenfalls eine deutliche Reduktion
der Gierddmpfung zu erkennen, welche auch mit einem partiellen Stromungsabriss des

Tragfliigels zusammenhéngt.
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Die Kopplungseintrige des Tragheitstensors —die Deviationsmomente — sind bei dem be-
trachteten Fluggerét nicht vernachlassigbar. Bei der Betrachtung der Gier-Roll-Kopplung
miissen daher neben den offensichtlichen Giermomenten durch die Rollgeschwindigkeit
zusétzlich auch Rollmomente betrachtet werden. Die durch eine Rollgeschwindigkeit ent-
stehende Gierbeschleunigung ist fiir Fluggeschwindigkeiten bis 19 m/s teilweise positiv
und teilweise negativ, da der Tragfliigel bei Kippwinkeln oy > 25° bei einer Rollgeschwin-
digkeit nur vernachléssigharen zusétzlichen Widerstand induziert. Mit der Reduktion des
Tragfliigelkippwinkels —im Bereich e) — unter oq = 11° dndert sich der Verlauf der Gierbe-
schleunigung deutlich. Die erzeugten Giermomente sind wie bei klassischen Flugzeugen
positiv, werden allerdings durch die grofie zuvor beschriebene negative Rollddmpfung —also
negative Rollmomente iiberlagert — sodass ab 19m/s eine negative Gierbeschleunigung

durch positive Rollgeschwindigkeit erzeugt wird.
4.2.4.3 Auswirkungen auf den Flugzustandsregler

Das Eigenverhalten des Fluggerites ist in weiten Teilen des Flugbereichs instabil. In
Teilen der schubgetragenen Flugzustédnde sind sowohl die Gier-Roll-Kopplung als auch die
Roll-Gier-Kopplung instabil. Das Systemverhalten weist in der Seitenbewegung allerdings
nur kleine negative Dampfungen auf. Im Bereich des partiellen Stromungsabrisses ist
eine Stabilisierung der Rollbewegung nétig, zusétzlich verringern die Nickbewegung und
die Gierbewegung in diesen Flugzustinden ihre Dampfung. Im Flachenflug ist primér
die Nickbewegung durch Anstellwinkelinderung, welche eine grofie negative Dampfung

aufweist, zu stabilisieren.

Die instabile Eigenbewegungsform der Léngsbewegung mit einer Verdopplungszeit von
Ty = 0,225 stellt nach dem Denkmodell aus Abschnitt 2.1.3 die grofite Anforderung
an die Stabilisierung durch den Flugzustandsregler. Diese Eigenbewegungsform wird
daher bei der Einordnung der Steuergroflenzuordnung zur Stabilisierbarkeit betrachtet.
Die im folgenden Abschnitt 4.3 vorgestellte Steuergréfienzuordnung beeinflusst durch
das Ein- und Ausblenden einzelner Steuergroflen die Moglichkeit der Stabilisierung und
modifiziert damit die erzeugbaren Beschleunigungen. Eine Bewertung des ausgewéhlten
Trimm-Steuervektors beziiglich der Steuerreserven und der Moglichkeit der Stabilisierung
des Fluggerites im gesamten Flugbereich kann daher erst unter Beriicksichtigung der
Steuergroffenzuordnung erfolgen. Eine abschlieende Einordnung der ausgewéhlten Trimm-
Steuervektoren erfolgt daher durch Simulationen mit dem nichtlinearen Streckenmodell

und anhand von Flugversuchen im Abschnitt 4.4.
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4.3 Zuordnung der Steuergréflen

Im vorherigen Kapitel hat sich gezeigt, dass lediglich minimale Unterschiede des Systemver-
haltens bei den verschiedenen Vertikalgeschwindigkeiten zu verzeichnen waren. Daher wird
nun im Folgenden ausschlieSlich die Steuergréfenzuordnung, basierend auf den Trimm-
Steuervektoren fiir den Horizontalflug, diskutiert. Die vorgestellte Zuordnung wird identisch

fiir alle Vertikalgeschwindigkeiten verwendet.
4.3.1 Symmetrische Steuerreserve

Dem in Abschnitt 3.3.3 vorgestellten Vorgehen folgend, werden fiir das Beispielfluggerét
in jedem Arbeitspunkt geeignete Steuergréfien zur Erzeugung von Beschleunigungen aus-
gewahlt. Dabei ist zunéchst die symmetrische Steuerreserve der einzelnen Steuergréfien
in jedem Arbeitspunkt zu bestimmen, diese ist fiir die Trimm-Steuergréfien abhéngig
von den Trimm-Ausschldgen reduziert. Der Kippwinkel des Tragfliigels nimmt sowohl im
Schwebeflug als auch im Fldchenflug Trimmwerte nah an den Steuergroflenbegrenzun-
gen ein. Im Schwebeflug verbleibt allerdings eine kleine Steuerreserve, welche durch das
Neigen der Schubvektoren eine grole Wirksamkeit aufweist. Im Flachenflug erlaubt die
Zustandsvorgabe des Nicklagewinkels eine Beschleunigung in vertikaler Richtung, auch
wenn der Tragfliigel nur eine minimale Reserve aufweist. Die Antriebe weisen im gesamten

Flugbereich ca. 20 % symmetrische Reserve bei dem jeweiligen Trimm-Schub auf.

Aus steuerstrategischen Uberlegungen wird die symmetrische Steuerreserve teilweise weiter
reduziert, dabei wird zwischen der Steuergrofenzuordnung fiir den Lageregler und der fiir die
translatorische Beschleunigungsteuerung unterschieden. Abbildung 4.14 zeigt die Verldufe
der symmetrischen Reserve der Steuergrofien unter kiinstlicher Reduktion der Reserve fiir
die SteuergroBenzuordnung des Lagereglers. Der Tragfliigel soll nicht zur Regelung der Lage
verwendet werden, da nur eine geringe Wirksamkeit zur Erzeugung von Nickmomenten
besteht. Daher ist die Steuerreserve des Tragfliigelkippwinkels kiinstlich im gesamten
Flugbereich zu Null reduziert worden. Die Querruder ¢ und das Seitenruder ¢ werden
nicht zum Trimmen verwendet, weswegen sie mit der vollen Reserve der Lageregelung zur

Verfiigung stehen.

Im Schwebeflug kénnen Nickmomente mit dem Schub des Heckantriebs erzeugt werden,
zusatzlich besteht die Moglichkeit die Richtung des Schubvektors durch ein Kippen des
Hohenleitwerks zu variieren. Das Hohenruder bedarf durch die fehlende freie Anstréomung
grofle Ausschlige fiir eine Wirkung, daher wird die Steuerreserve des Hohenruders erst
ab einer Fluggeschwindigkeit von 3m/s kiinstlich eingeblendet. Die Steuerreserve der

Hauptantriebe wird ab einer Fluggeschwindigkeit von 20m/s kiinstlich ausgeblendet,
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Abbildung 4.14: Symmetrischen Reserve der Steuergrofien unter kiinstlichem Ein- und
Ausblenden fiir die SteuergréfSenzuordnung des Lagereglers

da die Antriebe im Flachenflug —aus zuvor genannten Griinden— abgeschaltet und die
Propeller angelegt werden. Bis zu dieser Fluggeschwindigkeit kénnen die Hauptantriebe

sowohl kollektiven als auch differentiellen Schub erzeugen.

Abbildung 4.15 zeigt die Verldufe der symmetrischen Reserve der Steuergrofen unter kiinst-
lichem Ein- und Ausblenden fiir die Steuergréfenzuordnung der Beschleunigungssteuerung.
Nach Abschnitt 3.3.3 wird ausschliellich die longitudinale Beschleunigungssteuerung be-
trachtet, da laterale Beschleunigungen durch das Neigen des Auftriebvektors um den
Héngewinkel ¢, erzeugt werden. Die Nutzung des Seitenruders und ein differentieller
Querruderausschlag werden durch eine kiinstliche Reduktion der Steuerreserve zu Null

verhindert.

In dem Geschwindigkeitsbereich von 18 bis 20 m/s befindet sich der Tragfliigel im partiellen
Stromungsabriss, wodurch die Wirkungsrichtung einer Kippwinkeldnderung teilweise einen
Vorzeichenwechsel aufweist. Daher sollen vertikale Beschleunigungen in diesem Bereich nicht
durch eine Verdnderung des Anstellwinkels des Tragfliigels erzeugt werden. Der Tragfliigel-
kippwinkel wird somit als Steuergrofie durch eine kiinstliche Reduktion der Steuerreserve
ab einer Fluggeschwindigkeit von 15m/s ausgeblendet. Auch der Nicklagewinkel soll in
diesem Bereich nicht verwendet werden, weshalb die Moglichkeit einer Zustandsvorgabe
erst ab einer Fluggeschwindigkeit von 20 m/s eingeblendet wird. Zur Beschleunigungssteue-
rung sollen Nicklagewinkel von maximal 6. = +10° vorgegeben werden, was somit dem

maximalen Wert der Zustandsvorgabe entspricht.
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Abbildung 4.15: Symmetrischen Reserve der Steuergréfien unter kiinstlichem Ein- und
Ausblenden fiir die Steuergréflenzuordnung der translatorischen Beschleu-
nigungssteuerung

In den Arbeitspunkten des partiellen Stromungsabrisses des Tragfliigels stellen weder die
Hauptantriebe noch der Heckantrieb durch den jeweiligen Trimm-Kippwinkel eine wirksame
Steuergrofie zur Erzeugung vertikaler Beschleunigungen dar. Um in diesem Flugbereich
dennoch beschleunigen zu konnen und zumindest die Vorgaben des Hohenratenreglers
umsetzten zu konnen, ist eine zusétzliche Steuergrofie eingefithrt worden. Die Querruder
konnen kollektiv ausgeschlagen werden und werden damit als Auftriebsklappen k eingesetzt.
In Abschnitt 3.2.5 ist die geringe Wirksamkeit von Wélbklappen im Schwebeflug diskutiert
worden. Daher wird ein kollektiver Querruderausschlag erst ab einer Fluggeschwindigkeit
von 5m/s durch die kiinstliche Erhéhung der Steuerreserve eingeblendet. Um die Erzeugung
von Steuerbeschleunigungen durch den Lageregler gegeniiber der Beschleunigungssteuerung
zu préferieren, werden die Steuerreserven des Hohenruders und des kollektiven Querruders
kiinstlich auf 50 % reduziert. Das garantiert keine Priorisierung des Lagereglers und
verhindert die Nutzung durch die Beschleunigungssteuerung nicht, reduziert aber die

Gewichtung der Ruder bei der Bildung der Pseudoinversen.

Aus der Eingangsmatrix, der statischen Ubertragungsmatrix der SteuergréBen und der
Steuerreserve kann nach Gleichung 3.12 fiir jeden Arbeitspunkt des Flugbereichs die
Wirksamkeitsmatrix W berechnet werden. Die Pseudoinverse U der Wirksamkeitsmatrix
ergibt nach Gleichung 3.14 fiir jeden Arbeitspunkt den optimalen Steuerausschlag zur

kompensierten Erfiillung einer Beschleunigungsforderung.
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4.3.2 Steuerausschlige fiir kompensierte Beschleunigungen

Als Ergebnis der Invertierung sollen die Steuerausschlédge zur Erzeugung einer Einheitsbe-
schleunigung beispielhaft fiir die Nickbeschleunigung v, und eine Vertikalbeschleunigung
v, vorgestellt werden. Abbildung 4.16 zeigt die Ausschlidge der Steuergréfien zur Erfiillung
einer reinen Nickbeschleunigung fiir alle Horizontalfluggeschwindigkeiten. Im Schwebeflug
wird der Anteil des Gesamtschubs von Heck- und Hauptantrieben variiert, dabei induzierte
Krifte in Richtung der z-Achse werden durch ein Kippen des Schubvektors mit dem
Hohenleitwerk kompensiert. Fiir Fluggeschwindigkeiten im Bereich von 6 m/s hat der Heck-
antrieb eine geringe Wirksamkeit, da der Schubvektor auf oy, ~ 45° Trimm-Kippwinkel
reduziert ist. In diesem Bereich werden Nickmomente durch ein Kippen des Schubvektors
und des Hohenleitwerks erzeugt, die Hauptantriebe und das Hohenruder kompensieren
dabei induzierte Stérungen. Der hohe Gradient des Trimmwertes des Tragfliigelkippwinkels
bei einer Fluggeschwindigkeit von 19m/s zeigt sich auch im Verlauf des Ergebnisses der
Pseudoinversen. Da sich in diesem Bereich die Richtung der Schubvektoren der Hauptan-
triebe mit dem selben Gradienten veréndert, tragen sie durch den Hebelarm in Richtung
der z-Achse zum Momentenhaushalt bei und das Hohenruder muss nahezu sprunghaft

weniger Nickmoment erzeugen. Ab der Fluggeschwindigkeit von 20 m/s wird die Kompen-
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Abbildung 4.16: Steuerausschlige der Steuergroffienzuordnung des Lagereglers zur Erzeu-
gung einer kompensierten Nickbeschleunigung v,

sation von Storbeschleunigungen in vertikaler Richtung ausgeblendet. Damit wird der in
Abschnitt 3.3.3.3 vorgestellte Konflikt der Steuerstrategie! der Nicklage verhindert. Im

Flachenflug werden somit Nickmomente durch einen Ausschlag des Hohenruders erzeugt,

IDieser besteht darin, dass die Kompensation der Kraft in z-Richtung eines Hohenruderausschlags zur
Nicklageregelung zu einer Anderung der Zustandsvorgabe der Nicklage fithren wiirde.
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wahrend eine minimale Variation des Heckschubs und des Hohenleitwerks ausschliefSlich

die induzierten Krifte in z-Richtung kompensieren.

Abbildung 4.17 zeigt Ausschlége der Steuergrofien zur Erzeugung einer vertikalen Beschleu-
nigung fiir die verschiedenen Fluggeschwindigkeiten. Im Schwebeflug werden die Schiibe
von Haupt- und Heckantrieben in einem geeigneten Verhéaltnis variiert, wihrend Storkrafte
in Richtung der z-Achse durch ein Kippen des Tragfliigels kompensiert werden. Bis zu
einer Fluggeschwindigkeit von 15m/s wird eine zunehmende Anderung des Kippwinkels
des Tragfliigels notig. Da im Bereich von 17 bis 20m/s weder der Tragfliigel noch der
Nicklagewinkel variiert werden diirfen, werden Vertikalbeschleunigungen primér durch
einen kollektiven Querruderausschlag erzeugt. Dabei werden Stérungen durch das Hohen-
ruder, den Kippwinkel des Hohenleitwerks und den Heckschub kompensiert. Auffallig ist
ein Vorzeichenwechsel des Heckschubs welcher in diesem Bereich primér die induzierten
Nickmomente kompensiert. Bei der Erzeugung von Vertikalbeschleunigungen erzeugen die
Querruder somit ein abnickendes Moment, wihrend die Verdnderung des Tragfliigelkippwin-
kels und die Verédnderung des Nicklagewinkels fiir eine identische Vertikalbeschleunigung
ein aufnickendes Moment induzieren. Im Flachenflug wird eine Vertikalbeschleunigung
priméar durch den Nicklagewinkel erzeugt, wahrend der Heckschub, das Hohenruder und

ein kollektiver Querruderausschlag induzierte Stérungen kompensieren.

Theaes N/ (rad/s?)

Steuervektor zur Erzeugung von vy,

-6 fhauptv N/(rad/sz) 75 O/(rad/sz) , O/(7'ad/32)

7 I I I I I I
0 5 10 15 20 25

ug, m/s

Abbildung 4.17: Steuerausschliage der Steuergroflenzuordnung der Beschleunigungssteue-
rung zur Erzeugung einer kompensierten translatorischen Beschleuni-

gung vy,

Im Anhang B sind die weiteren Ergebnisse zur Erzeugung einer Roll-, Gier und Hori-
zontalbeschleunigung mit eindeutigen Verldaufen der Steuergrofien dargestellt, welche hier
nur kurz zusammengefasst werden sollen. Rollbeschleunigungen werden im Schwebeflug

durch differentiellen Schub bei minimaler Kompensation durch die Querruder erzeugt. Mit
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steigender Fluggeschwindigkeit und kleinerem Kippwinkel des Tragfliigels werden zuneh-
mend ausschliefflich die Querruder eingesetzt, wihrend induzierte Giermomente durch
das Seitenruder kompensiert werden. Im Schwebeflug werden Gierbeschleunigungen durch
einen Ausschlag der Querruder erzeugt, mit zunehmender Fluggeschwindigkeit zusétzlich
durch differentiellen Schub der Hauptantriebe. Ab einer Fluggeschwindigkeit von 22m/s
konnen die Hauptantriebe nicht mehr verwendet werden und Gierbeschleunigungen werden

ausschliellich durch das Seitenruder erzeugt.

Im Schwebeflug werden horizontale Beschleunigungen durch ein Kippen des Tragfliigels
erzeugt, wihrend der Anteil der Vertikalkraft durch eine leichte Schubvariation der Haupt-
antriebe kompensiert wird. Im Flachenflug wird in horizontaler Richtung durch den Schub
des Heckantriebs beschleunigt, das Hohenruder kompensiert dabei induzierte Nickmomente.
Das Uberblenden in den dazwischenliegenden Fluggeschwindigkeiten von Kippwinkel zu
Heckschub wird in den Arbeitspunkten des partiellen Stromungsabrisses durch weitere
Steuergroflen dominiert. Beispielsweise werden induzierte Vertikalkrafte durch einen kol-
lektiven Querruderausschlag kompensiert, wihrend Nickmomente durch ein Kippen von

Hohenleitwerk und Variation des Heckschubs kompensiert werden.
4.3.3 Erzeugbare Beschleunigungen

Unter Beriicksichtigung der Beschrankungen der Steuergrofien und der Anderung ihrer
Wirksamkeit, variieren die erzeugbaren Beschleunigungen beziiglich der flugzeugfesten
Achsen mit der Fluggeschwindigkeit. Um die Abweichungen zum Arbeitspunkt und damit
dem Linearisierungspunkt gering zu halten, werden die translatorischen Beschleunigungen
als Fithrungsgrofen des Flugzustandsreglers auf v; = £2m/s? beschréinkt. Diese Beschleu-
nigungen konnen im gesamten Flugbereich erfiillt werden, ohne dass eine Steuergrofie

saturiert.

Abbildung 4.18 zeigt die maximal erzeugbaren Roll- und Giermomente, berechnet mit
dem nichtlinearen Regelstreckenmodell. Solange nur Momente bis zu diesem Maximalwert
gesteuert werden, ist sichergestellt, dass keine der Steuergréfien saturiert. Somit kénnen die
Momente erzeugt werden, ohne dass Storbeschleunigungen induziert werden. Dabei werden
die Achsen jeweils einzeln betrachtet, eine kombinierte Beschleunigung um beide Achsen
erlaubt die Erzeugung groBlerer Momente, wie im Anhang B dargestellt. Durch die Betrach-
tung aller Kombinationen wird die Abbildung allerdings uniibersichtlich, Abbildung 4.18

stellt somit die konservativ reduzierten, maximal erzeugbaren Momente dar.

Die maximalen Rollmomente variieren zwischen 7 Nm bei einer Fluggeschwindigkeit von

15m/s und 19 Nm bei 8 m/s. Damit kann im gesamten Geschwindigkeitsbereich eine Roll-
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Abbildung 4.18: Maximal erzeugbare Roll- und Giermomente fiir die Horizontalflugge-
schwindigkeiten des Flugbereichs

beschleunigung von mindestens p = 12rad/s? erzeugt werden. Die maximal erzeugbaren
Giermomente variieren zwischen 3,5 Nm bei einer Fluggeschwindigkeit von 23 m/s und
13,5 Nm bei 19m/s. Damit kann im Flachenflug eine Gierbeschleunigung von maximal
7 = 2,8rad/s? erzeugt werden. Das Maximum und das Minimum der erzeugbaren Giermo-
mente liegen bei sehr dhnlichen Arbeitspunkten, zwischen denen sich das Systemverhalten
stark dndert. Solange die Hauptantriebe zur Erzeugung von Giermomenten genutzt werden,
ist eine grofle Steuerautoritédt sichergestellt, sobald das Seitenruder alleine zur Erzeugung
von Giermomenten eingesetzt wird, nimmt die Steuerautoritét ab. In kleinen Fluggeschwin-
digkeiten bis ca. 10m/s sind Gierbeschleunigungen von nur 7 ~ 3rad/s? erzeugbar, da
die Querruder bei diesen Fluggeschwindigkeiten primér vom Propellerabwind iiberstromt

werden und damit eine geringe Wirksamkeit besitzen.

A{nichtlinear’ Nm

Mijpears Nm

Abbildung 4.19: Vergleich der erzeugbaren Nickmomente auf Basis des nichtlinearen Mo-
dells und der auf Basis des linearen Modells berechneten Nickmomente
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Das Fluggerédt weist im gesamten Geschwindigkeitsbereich eine grofle Steuerautoritdt um
die Nickachse auf, so kann nach dem linearen Zustandsmodell unter Beriicksichtigung der
Steuergroflienbegrenzungen stets ein Nickmoment von mindestens 8 Nm erzeugt werden.
Dieses entspricht einer Nickbeschleunigung von ¢ ~ 10rad/s?. Abbildung 4.19 zeigt die
Momente, welche tatséchlich nach Berechnung mit der nichtlinearen Modellierung aus
Kapitel 2.2 bei einem Steuergrofienausschlag erzeugt werden. Mit groflerem Moment steigt
die Abweichung von der linearen Annahme fiir einige Geschwindigkeiten. Bei der Erzeugung
kleiner Nickmomente bis zu 3 Nm weist der Fehler der Linearisierung eine maximale
Abweichung von < 10 % auf. Dieser Fehler steigt mit groflerem geforderten Moment auf
maximal 30 % Abweichung bei einem linear berechneten Moment von 8 Nm. Ab einer Grofie
von ca. 5 Nm konnen die geforderten Momente nicht mehr in allen Flugzustdnden erzeugt
werden und das nichtlineare Modell ergibt stets kleinere Momente. Allerdings stellt auch
ein minimal erzeugbares Nickmoment von 5 Nm eine minimale Nickbeschleunigung von

¢ = 6,2rad/s? im gesamten Flugbereich sicher.

Die erzeugbaren Drehbeschleunigungen koénnen mit Kippfliigel-Fluggeridten &dhnlicher
Groflenordnung aus der Literatur verglichen werden. So werden in [77],[74] und [18]
die erzeugbaren Momente eines Kippfliigel-Fluggerites mit der halbe Spannweite und
ca. 1/4 der Masse des Beispielfluggerites vorgestellt. Das dabei betrachtete Fluggerit kann
im gesamten Flugbereich minimal 1,6 Nm Rollmoment und 0,9 Nm Giermoment erzeugen.
Unter Abschétzung des Tréagheitstensors des Fluggerites ergeben sich Drehbeschleunigun-
gen von p = 19.5rad/s? und 7 = 5,6 rad/s*. Die erzeugbaren Momente im Schwebeflug
eines grofleren Kippfliigel-Fluggerdtes mit 2m Spannweite und einer Masse von ca. 12 kg
werden in [82] vorgestellt. Es konnen 3 Nm Rollmoment und 2,6 Nm Giermoment erzeugt
werden. Unter Beriicksichtigung des Tragheitstensors ergeben sich minimal erzeugbare
Drehbeschleunigungen von p = 1.6 rad/s? und 7 = 0.8 rad/s*. Damit werden die durch das
Streckenmodell des Beispielfluggerites berechneten erzeugbaren Drehbeschleunigungen
der Seitenbewegung mit mindestens p = 12rad/s? und 7 = 3rad/s? im Vergleich mit den

erfolgreichen Anwendungen aus der Literatur als geeignet eingeschétzt.

Die Analysen beider Kippfliigel-Fluggerite der Literatur betrachten die erzeugbaren Nickbe-
schleunigungen durch die jeweilige Verfiigbarkeit eines Heckantriebs und des Hohenruders
als unkritisch. Ahnliches gilt fiir das Beispielfluggerit, welches mit ¢ = 6,2rad/s?* im
gesamten Flugbereich beziiglich der Nickachse eine hohe Steuerautoritat aufweist. Eine
Abschétzung anhand des Denkmodells aus Abschnitt 2.1.3 unter Annahme der geringsten
Aktuatordynamik erfiillt eine ausreichende Stabilisierbarkeit auch fiir die hohen Ver-
dopplungszeiten der Langsbewegung im Flachenflug. Eine abschliefende Bewertung kann

allerdings erst im Flugversuch erfolgen.
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4.4 Simulationsergebnisse und Flugversuche mit dem

Beispielfluggerit

Im gesamten Flugbereich konnte eine ausreichende Wirksamkeit der Steuergrofien durch die
Steuergroffenzuordnung nachgewiesen werden. In diesem Abschnitt erfolgt eine punktuelle,
quantitative Analyse der Funktionalitdt des Flugzustandsreglers mit Hinblick auf Flugver-
suche, bevor abschlieBende Flugversuche vorgestellt werden. Eine Analyse der Sollwertfolge

erfolgt als Teil der Reglersynthese und ist nicht Teil dieser Arbeit.
4.4.1 Simulation

Zunéchst soll das Verhalten der Regelstrecke in der nichtlinearen Simulation im gesam-
ten Geschwindigkeitsbereich anhand eines Beschleunigungsvorgangs betrachtet werden.
Anschlielend wird die Robustheit gegeniiber Modellunsicherheiten durch Variation ver-
schiedener Regelstreckenparameter analysiert. Zur Betrachtung des Storverhaltens der
Regelstrecke in den einzelnen Arbeitspunkten wird die Langsbewegung der Regelstrecke
angeregt, da diese aus Erfahrungen mit anderen Kippfliigel-Fluggeréaten im Flugversuch

als sensitiv gegeniiber Stérungen angesehen wird.
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Abbildung 4.20: Verlauf der Horizontalgeschwindigkeit und des Nicklagewinkels bei einer
Beschleunigung vom Schwebeflug in den Flédchenflug und zuriick

Abbildung 4.20 zeigt den Verlauf der Horizontalgeschwindigkeit der Simulation einer
Beschleunigung vom Schwebe- in den Flachenflug und zuriick. Wahrend der positiven
und negativen Beschleunigung nehmen die Trimm-Steuergroflen die Verlaufe des aus-

gewdhlten Trimm-Steuervektors ein, wahrend die Beschleunigungssteuerung konstant
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vy, = +1 bzw. —1m/s? vorsteuert. Lage- und Geschwindigkeitsregler gleichen wihrenddes-
sen Abweichungen mit Steuerausschlidgen anhand der Steuergréfenzuordnung aus. Neben
der Abweichung der Horizontalfluggeschwindigkeit ist zusétzlich der Verlauf des Nicklage-
winkels als Fiithrungs- und Istgrofle dargestellt. Die Horizontalfluggeschwindigkeit weist
eine maximale Abweichung von 0,3 m/s auf. In dem Geschwindigkeitsbereich um 19m/s,
der zuvor als Bereich des partiellen Stromungsabrisses am Tragfliigel identifiziert wurde, ist
sowohl wihrend der Beschleunigung als auch wahrend des Verzogerns eine Anregung der
Nickbewegung zu erkennen. Zusétzlich induzieren das Ende der Beschleunigung bei 25m/s
und der Beginn der Verzégerung eine ab- bzw. aufnickende Bewegung. Um die beim Auf-
und Abnicken entstehende Steig-/Sinkrate auszugleichen, erfolgt im Flachenflug durch
den Hohenratenregler eine Anderung der Nicklagewinkelvorgabe 6. als Zustandsvorgabe.
Alle Storungen werden vom Lageregler ausgeregelt, sodass die maximale Abweichung des

Nicklagewinkels 1° betragt.

Nach [37] verschlechtert sich die Regelgiite, wenn das Systemverhalten von dem tatséchli-
chen Verhalten des Modells abweicht. In Abschnitt 2.2.3 sind die dominantesten Abwei-
chungen zwischen Windkanaluntersuchungen und der Modellierung aufgezeigt worden.
Zum einen nimmt die Modellgiite beziiglich des Auftriebsbeiwerts im Besonderen im
Bereich des Stromungsabrisses ab. Zusétzlich sind Abweichungen der Schubmodelle zu
erwarten, welche in einigen Arbeitspunkten durch den Abwind der Propeller den Auftrieb
des Tragfliigels signifikant beeinflussen. Abbildung 4.21 zeigt die Auswirkungen auf das
Systemverhalten bei Variation verschiedener Regelstreckenparameter, wihrend der Regler
unverédndert verbleibt. Dazu ist fiir jede Parametervariation die Simulation eines Flugs
durchgefiihrt worden. Die Simulation besteht aus einer Beschleunigung vom Schwebeflug in
den Flichenflug mit v, = +1m/s? und zwei koordinierten Kurven mit einer Gierrate von
1[10 = 13°/s, was einer Hangewinkelvorgabe von ¢. = 30° entspricht. Nach der zweiten Kurve
verzogert das Fluggerit mit der maximalen Rate von v, = —1m/s? bis zum Schwebeflug.
Im Anhang in Abbildung B.7 ist der vorgegebene Flugpfad dargestellt. Alle Simulatio-
nen sind ohne Windeinfluss, gleichem Messrauschen und gleicher Reglerverzogerung von
Tr = 0,03 ms durchgefiihrt worden. Als Maf} des Einflusses der Parametervariation sind die

maximalen Abweichungen der Lagewinkel im Verhéltnis zum ungestorten Fall aufgetragen
<|A¢\max |A9|max>
und .

|A¢|rcf |A0‘rcf

Abbildung 4.21a betrachtet den Einfluss einer Variation der Schwerpunktlage Axgp in
Richtung der flugzeugfesten z-Achse. Der Hiangewinkel ist von einer Variation der Schwer-
punktlage im betrachteten Bereich nur minimal betroffen. Der Nicklagewinkel ist von einer
Schwerpunktverschiebung nach hinten stéarker beeinflusst als nach vorne. Schwerpunktriick-

lagen ab Axgp = —0,02m verursachen eine Abweichung des Nicklagewinkels von mehr als
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einer Verdopplung des Referenzfalls. Eine Variation der Schubwirkung und Ruderwirk-

samkeit geschieht iiber eine proportionale Verstirkung der Steuergréffien. Abbildung 4.21b

zeigt den Einfluss einer asymmetrischen Schubwirkung, welche bei einer Variation von

+10 % lediglich einen geringen Einfluss auf die Lagewinkel hat. Eine groflere Verringerung

der Wirksamkeit hat einen grofien Einfluss auf die beiden Lagewinkel, eine Vergrofierung
der Wirksamkeit stort die Nicklage deutlicher. Eine Variation der Wirksamkeit des lin-

ken Hauptantriebs stort primér die Seitenbewegung, hat durch das Schubverhéltnis im

Schwebeflug allerdings auch Einfluss auf die Langsbewegung. Der Einfluss der Variation

der Schubwirkung des Heckantriebs ist in Abbildung 4.21c dargestellt. Die Seitenbewegung
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wird dadurch nicht gestort, eine Verkleinerung der Wirksamkeit hat nur minimalen Einfluss
auf den Nicklagewinkel. Ein Vergroflerung der Wirksamkeit fithrt zu einer maximalen
Verdopplung der Abweichung des Nicklagewinkels. In Abbildung 4.21d ist die Variation
der Ruderwirksamkeit dargestellt. Eine Vergroflerung der Wirksamkeit verschlechtert die
Langsbewegung minimal, verursacht aber eine Verringerung der Abweichung des Hénge-
winkels. Da der vorgegebene Hingewinkel mit grofferer Querruderwirksamkeit schneller
eingenommen werden kann, passen Gierrate und Héngewinkel der Kurvenkoordinierung

besser und die Regelabweichung wird reduziert.

Der Einfluss eines Fehlers in der Modellierung von Auftriebsgradient und Strémungsabriss
des Tragfliigels ist in Abbildung 4.21e untersucht worden. Dazu ist die Auftriebspolare
des Tragfliigelprofils modifiziert worden, wie im Anhang B in Abbildung B.8 dargestellt.
Die Modifikationen verdndern die Auftriebsbeiwerte, um eine Robustheit gegeniiber den
in Abschnitt 2.2.3 identifizierten Abweichungen zu untersuchen. Das verwendete Profil
Clark-Y ist als Referenzwert mit der Nr.2 dargestellt. Die Modifikationen in Form einer
Verschiebung der Polare beziiglich des Anstellwinkels oder Auftriebsbeiwertes sind in der
Tabelle 4.21f zusammengefasst. Eine Verschiebung der Polare um Ao = —3° (Nr. 1) hat
minimalen Einfluss auf die Lagewinkel, &hnliches gilt fiir eine Verschiebung beziiglich des
Anstellwinkels um Aa = +0,25° bei gleichzeitiger Erhohung des Auftriebsbeiwertes um 0,1
(Nr. 3). Eine Verschiebung um A« = +2° bei gleichzeitiger Erhohung des Auftriebsbeiwertes
um 0,2 fithrt zu grofen Abweichungen in der Léngsbewegung und damit dem Fiinffachen
der Abweichung des Nicklagewinkels (Nr.4). Eine Verschiebung um Aa = +7° bei einer
Erhohung des Auftriebsbeiwertes um 0,25 verursacht eine Vergréflerung der Abweichung
des Nicklagewinkels auf das Siebenfache des Referenzwertes. Diese Modifikation iibersteigt

allerdings auch die erwarteten Abweichungen der Modellierung des Auftriebsbeiwertes.

T

-0,1

Abweichung A6, °
Abweichung Awg, m/s

Abbildung 4.22: Einfluss von Stérungen im gesamten Flugbereich

Neben der Robustheit gegeniiber Modellunsicherheiten soll die Storunterdriickung fiir
verschiedene Fluggeschwindigkeiten des Flugbereichs untersucht werden. Dazu kénnen

Storungen nach [37] durch impulsférmige Anregungen der Regelstrecke modelliert werden.
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In diesem Falle werden in der nichtlinearen Simulation zu den wirkenden aerodynami-
schen Kréften und Momenten externe Kréfte und Momente vor dem Eingang in die
Bewegungsgleichungen addiert. Beispielhaft zeigt Abbildung 4.22 den Einfluss eines Stor-
Nickmomentes und einer Stor-Vertikalkraft. Abbildung 4.22a zeigt die Wirkung eines
impulsformigen Moments von 4 Nm iiber einen Zeitschritt von 0,01s auf den Nicklagewin-
kel fiir alle Horizontalfluggeschwindigkeiten von —2 bis 25m/s in 0,5m/s Schritten. Im
gesamten Geschwindigkeitsbereich ist ein dhnliches Storverhalten zu erkennen. Fiir hohe
Fluggeschwindigkeiten (> 21m/s) iiberschiefit der Nicklagewinkel beim Abklingen der
Storung, was zu einem verzogerten Abbau der Stérung nach ca. 2s fithrt. Abbildung 4.22b
zeigt die Wirkung einer nahezu impulsférmigen Storkraft von 20N iiber einen Zeitschritt
von 0,01 s auf die Vertikalgeschwindigkeit fiir den zuvor genannten Geschwindigkeitsbe-
reich. Das Storverhalten der Regelstrecke ist im gesamten Geschwindigkeitsbereich nahezu
identisch. Die hohen Fluggeschwindigkeiten zeigen wieder ein verzogertes Abklingen der
Storung, da in diesem Geschwindigkeitsbereich Vertikalkréfte durch die Zustandsvorgabe

des Nicklagewinkels erzeugt werden.

Simulativ konnte fiir den untersuchten Geschwindigkeitsbereich ein Regelstreckenverhal-
ten nachgewiesen werden, das Modellunsicherheiten und Stérungen in einer erwartbaren
Groflenordnung ausregeln kann. Dabei sind auch in den Flugbereichen des partiellen
Stromungsabrisses unter einer Variation der Auftriebspolaren keine Abweichungen aufge-

treten, die zu einer Instabilitdt der Regelstrecke gefiithrt haben.
4.4.2 Flugversuche

Mit dem Beispielfluggeriat wurde die Funktionalitdt des Flugzustandsreglers anhand von
Flugversuchen nachgewiesen. Dabei lag der Fokus auf dem Erfliegen des Flugbereichs durch
eine Beschleunigung vom Schwebe- in den Flachenflug und einer Verzogerung zuriick in

den Schwebeflug.

Anhand von ersten Flugversuchsdaten ist eine Anpassung des Flugzustandsreglers zum
Ausgleich von Abweichungen zwischen Modell und Realitéit vorgenommen worden. Die
ersten Flugversuche haben gezeigt, dass der hohe Gradient des Tragfliigelkippwinkels im
Bereich von 19 m/s sowohl beim Beschleunigen als auch beim Verzégern Stérungen in der
Nickbewegung induziert. Es sind zwei Malnahmen ergriffen worden, um die Stoérung zu
reduzieren. Zum einen wird der Betrag der zuldssige Beschleunigung im Bereich von 18,5
bis 19,5m/s auf v, = £0,25m/s? reduziert, wihrend im restlichen Flugbereich weiterhin
v, = +1m/s? genutzt werden. Zusitzlich sind die Verldufe der Trimm-Steuergréfien im

Bereich von 18,5 bis 25,0 m/s leicht modifiziert worden, um die im Flugversuch entstehenden
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Nickbeschleunigungen zu reduzieren. Im Bereich von 18,5 bis 19,0 m/s wird zwischen den
urspriinglichen und den modifizierten Werten der Trimm-Steuergrofien linear interpoliert.
Im Einzelnen wird der Tragfliigelkippwinkel maximal um 1,6° erhoht, der Kippwinkel des
Hohenleitwerks maximal um 4° verringert und der Heckschub maximal um 10° verringert.
In Abbildung 4.23 ist der modifizierte Verlauf der Trimm-Steuervektoren im Vergleich zu

dem urspriinglichen Verlauf dargestellt.
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Abbildung 4.23: Vergleich der Verldufe der modifizierten Trimm-Steuervektoren und der
urspriinglichen Verldufe

Im Folgenden werden die Daten von zwei exemplarischen Flugversuchen A und B diskutiert.
Abbildung 4.24 zeigt den Verlauf der Horizontalfluggeschwindigkeit dieser zwei Flugversu-
che wihrend einer Beschleunigung (4.24a) und einer anschiefenden Verzogerung (4.24b).
Fiir beide Flugversuche sind die Startpunkte von Beschleunigung und Verzogerung jeweils
iibereinandergelegt. Der jeweilige Flichenflug im Zeitraum dazwischen ist der Ubersicht-
lichkeit halber nicht dargestellt. Im Bereich von Fluggeschwindigkeiten um 19m/s ist die
vorgestellte Verringerung der Beschleunigung zu erkennen. Wéhrend beider betrachteten
Flugversuche betrigt die maximale Abweichung der Geschwindigkeit 1,2m/s. Zusétzlich
zeigt Abbildung 4.24 den Verlauf des Nicklagewinkels fiir beide Flugversuche. Ahnlich
zu den Ergebnissen der Simulation zeigen beide Flugversuche trotz der vorgenommenen
Anpassungen der Trimm-Steuervektoren eine Storung der Nickbewegung im Bereich von
19m/s. Die maximale Abweichung des Nicklagewinkels betragt wihrend der Anregung 9,4°.
Trotz der Anregung der Nickbewegung konnte der gesamte Flugbereich vom Schwebeflug
bis zum auftriebsgetragenen Flichenflug sicher erflogen werden. Alle Stérungen konnten

vom Flugzustandsregler erfolgreich ausgeregelt werden.
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Abbildung 4.24: Verlauf ausgewéhlter Zustandsgroflen und ihrer Vorgaben beim Beschleu-
nigungsvorgang der Flugversuche A und B

Die Storung des Nicklagewinkels ist bei der Verzogerung grofler als bei der Beschleuni-
gung. Dabei zeigen beide Flugversuche einen dhnlichen Verlauf des Nicklagewinkels. Die
Ubereinstimmung deutet darauf hin, dass die Anregung durch die Regelstrecke und nicht
durch externe Storungen erfolgt. Die Steuergréfien nehmen wéhrend der Beschleunigung
und Verzogerung jeweils unterschiedliche Werte ein. Zu dem jeweiligen Trimmwert des
Arbeitspunktes addiert sich der vorgesteuerte Anteil der Beschleunigungssteuerung zum
Beschleunigen oder Verzogern. Abbildung 4.25 zeigt fiir beide Flugversuche die Verlaufe
der Trimm-Steuergréffen wiahrend der Beschleunigung und der Verzégerung. Die grofiten
Abweichungen vom Trimmwert durch zusétzliche Anteile der Beschleunigungssteuerung
sind im Schub des Heckantriebs zu erkennen. Dabei zeigen beide Flugversuche wieder jeweils
sehr dhnliche Verlaufe. Im Bereich von 19 bis 24 m/s wird im Vergleich zu Trimmwert zum

Beschleunigen ein groflerer und zum Verzogern ein geringerer Heckschub gesteuert.

Wie in Abschnitt 4.3 vorgestellt, stellt der Schub des Heckantriebs durch die Steuergréfienzu-
ordnung im Flidchenflug die dominierende Steuergréfie zur Erzeugung einer Beschleunigung
in Richtung der z-Achse dar. Somit nimmt diese Steuergréfie unterschiedliche Werte zur
Beschleunigung oder zur Verzogerung im selben Arbeitspunkt ein. Ein verdnderter Heck-
schub hat Auswirkungen auf die Uberstrémung des dahinterliegenden Hohenleitwerks. Die
gesteuerte Beschleunigung von jeweils fast +2m/s* wird somit nicht mehr kompensiert
erzeugt, sondert induziert eine Stérung der Nickbewegung. Durch den groflen Anteil der Be-

schleunigungssteuerung weicht das Systemverhalten stark vom linearisierten Arbeitspunkt
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ab, was sowohl ein veréndertes Eigenverhalten als auch eine geénderte Steuerwirksamkeit
ergeben kann. In der Simulation konnten dhnliche Stérungen der Nickbewegung bei starker
Reduktion des Heckschubs nachgestellt werden. Die Verzégerung von v,, = —1m/s der
Betrachtungen aus Abschnitt 4.4.1 bedarf in der Simulation allerdings einer kleineren
Verringerung des Heckschubs zur Verzégerung, weshalb deutlich geringere Storungen auf-
treten. Aus dieser Betrachtung kann die unterschiedliche Anregung der Nickbewegung mit
einer verinderten Uberstromung des Hohenleitwerks erklirt werden. Um die Anregung der
Nickbewegung weiter zu verringern, kann die zuléssige Verzogerung in diesem Flugbereich

fiir folgende Flugversuche reduziert werden.
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Abbildung 4.25: Vergleich der Verldufe der Trimm-Steuergréfien zu den tatséchlichen
Verlaufen wiahrend der Beschleunigung und Verzogerung in den beiden
Flugversuchen A und B
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4.5 Diskussion der Ergebnisse

Aus den sechs SteuergroBen der Langsbewegung (o, fhaupts fheck, 7, Oniws &) sind vier Steu-
ergrofen zur Vorsteuerung als Trimm-Steuervektor ausgewihlt worden. Die Uberstrémung
durch den Abwind der Hauptantriebe nur eines kleinen Teils des Tragfliigels hat die Wahl
des Trimm-Steuervektors in weiten Bereichen des Flugbereichs eingeschrinkt. Zusammen
mit der Beriicksichtigung von Steuerstrategien fiir einen effizienten Flachenflug bestand in

Teilen des Flugbereichs nur eine geringe Variationsmoglichkeit des Trimm-Steuervektors.

Im Bereich hoher Fluggeschwindigkeiten ist bei der Auswahl der Verldufe der Trimm-
Steuervektoren eine Steuerstrategie zum Abschalten der Hauptantriebe angewandt worden,
um einen Fléchenflug mit geringem Leistungsbedarf zu realisieren. Die Auswahl der Trimm-
Steuervektoren soll ermoglichen, dass die Hauptantriebe an- und abgeschaltet werden, ohne
Storungen zu induzieren. Zusétzlich wird durch die Wahl der Trimm-Steuervektoren im
Flachenflug ein Steig- oder Sinkflug ohne Verdnderung des Tragfliigelkippwinkels ermoglicht,
womit der Widerstand durch die Ausrichtung des Rumpfes verringert wird. Beide Nebenbe-
dingungen reduzieren die Dimension der Lésungsmenge moglicher Trimm-Steuervektoren
im Bereich hoher Fluggeschwindigkeiten. Die Bedingungen ergeben allerdings ein flugzeug-
typisches Flugverhalten im Fliachenflug. In diesen Flugzustinden des Flichenflugs haben
sich der Entwurf des Beispielfluggeriites und die Auswahl des Trimm-Steuervektors als ener-
getisch giinstig erwiesen. Selbst bei angeschalteten Hauptantrieben war der Leistungsbedarf
bezogen auf die Fluggeschwindigkeit von dhnlicher Groflenordnung wie beispielsweise der
eines Kippfliigel-Fluggerites mit 1/4 kleinerer Masse [77]. Ein Nachweis der storungsfreien

Funktionalitdt der Hysterese der Hauptantriebe im Flugversuch steht noch aus.

Bei Fluggeschwindigkeiten von 18 bis 20 m/s existiert ein Bereich von Arbeitspunkten
mit der Gefahr des Stromungsabriss in weiten Teilen des Tragfliigels durch eine geringe
Uberstromung durch die Hauptantriebe. Dieser Bereich stellte eine grofie Herausforderung
bei der Auswahl der Trimm-Steuervektoren dar, da nur eine geringe Variationsmoglich-
keit der Steuergroflen besteht. In diesem Bereich ist eine Umkehr der Wirkungsrichtung
des Tragfliigelkippwinkels durch partiellen Stromungsabriss toleriert worden, da weitere
Steuergroffen Vertikalbeschleunigungen erzeugen kénnen. Obwohl der Auftrieb in diesem
Bereich als sensitiv gegeniiber Storungen eingeschétzt wurde und ausschliellich kollekti-
ver Querruderausschlag zur Erzeugung von Vertikalbeschleunigungen eingesetzt wurde,
konnten die kritischen Fluggeschwindigkeiten in Simulation und im Flugversuch erfolgreich
erflogen werden. Im Flugversuch hat eine Reduktion der zuléssigen Beschleunigung und
eine geringfiigige Anpassung der Verlaufe der Trimm-Steuervektoren zu einer Verringerung

der Anregung der Nickbewegung gefiihrt. Die verbleibende Storung wird auf eine zum
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Arbeitspunkt verdnderte Uberstromung des Hohenleitwerks durch geringeren Heckschub
zuriickgefiihrt. Eine Reduktion der zuldssigen Beschleunigung im Bereich von 19 bis 25 m/s,
dghnlich dem zuvor vorgestellten Vorgehen, reduziert die Abweichungen des Heckschubs
vom Trimmwert und soll eine ausreichende Uberstrémung des Hohenleitwerks sicherstellen.
Somit kann in folgenden Flugversuchen die Anregung der Nickbewegung wéahrend der

Verzogerung weiter reduziert werden.

Um in dem Geschwindigkeitsbereich mit der Gefahr eines grofiflichigen Stromungsabrisses
einen sinnvollen Verlauf der Trimm-Steuergrofen zu erhalten, ist bereits bei kleineren Flug-
geschwindigkeiten ein gezieltes Absenken des Tragfliigels erforderlich. Dadurch ergeben sich
einschréankende Nebenbedingungen fiir die Losungsmenge moglicher Trimm-Steuervektoren,
obwohl hier zunéchst eine grofle Variation der Trimm-Steuervektoren moglich wére. Im
Bereich kleiner Fluggeschwindigkeiten sind Trimm-Steuervektoren ausgewéhlt worden,
welche nicht die maximalen Kippwinkel von Tragfliigel und Hohenleitwerk ausnutzen, um
eine Steuerreserve der Beschleunigungssteuerung zu behalten. Die simulativen Analysen
haben eine Robustheit gegeniiber Modellunsicherheiten nachgewiesen und konnten damit
auch Hinweise auf eine erfolgreiche Stérunterdriickung des Trimm-Steuervektors liefern.
Der ausgewéhlte Trimm-Steuervektor hat sich im Flugversuch im Besonderen in den
schubgetragenen Flugzustédnden als robust gegeniiber Stérungen und den vorgestellten
Modellungenauigkeiten dargestellt. Weitere Flugversuche mit unterschiedlicher Nutzlast
und unter verschiedenen Windeinfliissen kénnen die Ergebnisse der Simulation in folgenden

Arbeiten ergénzen.

Die vorgestellte Methode der Steuergrofienzuordnung erlaubt eine Kompensation von
induzierten Storungen bei der Erzeugung von Beschleunigungen. Eine Priorisierung der Be-
schleunigungen um oder entlang ausgewéhlter Achsen unter Steuergroflenbeschrankungen
—wie in Abschnitt 2.1.5 vorgestellt — ist nicht angewendet worden. Die Beschrinkungen der
Steuergrofien werden von der vorgestellten Methode implizit durch eine Reduktion der
Steuerwirksamkeit beriicksichtigt. Die translatorischen und rotatorischen Steuerbeschleu-
nigungen haben sich in Simulation und im Flugversuch im untersuchten Flugbereich als
angemessen herausgestellt. Die Flugversuche zeigen, dass die ausreichende Steuerreserve es
erlaubt, das Fluggerit im gesamten Geschwindigkeitsbereich zu stabilisieren und damit
auf eine Priorisierung der Beschleunigungen des Lagereglers zu verzichten. Die Analyse
der Steuerwirksamkeit durch erste Flugversuche muss allerdings durch weitergehende

Flugversuche im gesamten Flugbereich ergénzt werden.
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5 Zusammenfassung und Ausblick

In dieser Arbeit wurde ein Flugzustandsregler entworfen und erfolgreich evaluiert, der nach
entsprechend definierten Kriterien einen optimalen Kompromiss fiir den Konflikt zwischen
guten Flugeigenschaften und hohen Flugleistungen fiir Kippfliigel-Fluggerdte im Bereich
der Regelung findet. Damit wurde erreicht, dass Kippfliigel-Fluggerite im Gegensatz zu
historischen Entwiirfen nicht mehr vorrangig gute Flugeigenschaften mit natiirlich stabilen
Eigenbewegungsformen aufweisen miissen. Die Auslegungsziele konnen sich zu guten
Flugleistungen verschieben, da die Fluggerite dank aktueller Technologien auch instabil
ausgelegt werden konnen. In dieser Arbeit wurden zum einen die widerspriichlichen Ziele
hoher Flugleistungen und guter Flugeigenschaften und zum anderen die gegensétzlichen
Anforderungen fiir hohe Flugleistungen in den unterschiedlichen Flugzustéinden diskutiert.
Der entworfene Flugzustandsregler erlaubt schliefllich einen Kompromiss zum Erreichen

von hohen Flugleistungen bei gleichzeitiger Wahrung erforderlicher Flugeigenschaften.

Ein grundlegendes Versténdnis der Flugmechanik von Kippfliigel-Fluggeridten und eine
Einordnung der Begriffe Flugeigenschaften und Flugleistungen ist fiir den Entwurf eines
geeigneten Flugzustandsreglers zu Beginn der Arbeit aufgebaut worden. Eine Analyse der
Einfliisse der einzelnen Entwurfsparameter erfordert eine quantitative Betrachtung, diese ist
in dieser Arbeit anhand eines nichtlinearen Regelstreckenmodells des Kippfliigel-Fluggerétes
erfolgt. Um eine einfache Modifikation einzelner Entwurfsparameter zu erméglichen, ist eine
komponentenbasierte Modellierung der Fluggerite erforderlich. Diese ermoglicht die Analy-
se der Einfliisse der Entwurfsparameter auf die Flugmechanik des Fluggerdten mit geringem
Aufwand. Das Fluggeriat wird zu Modellierung in einfache geometrische Komponenten
aufgeteilt, welche in ihrer Summe die wirkenden Kréfte und Momente beschreiben. Die
Komponenten haben einen identischen Aufbau und erméglichen die Modellierung sowohl un-
terschiedlicher Tragfliigel-Profile und -Geometrien als auch verschiedener Propellerantriebe.
Die Beschreibung der Fliigel- und Propeller- Aerodynamik basiert auf analytischen und halb-
empirischen Gleichungen. Durch einen Vergleich mit Windkanalmessungen konnte gezeigt
werden, dass die wesentlichen flugmechanischen Eigenschaften durch die Modellbildung

widergespiegelt werden.
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Anhand historischer und aktueller Kippfliigel-Konfigurationen ist der Zielkonflikt des
Wunsches nach guten Flugeigenschaften und hohen Flugleistungen diskutiert worden. Es
wurde herausgearbeitet, dass die Auslegung des Tragfliigels eine besondere Betrachtung
erfordert, da im Flugbereich sehr hohe Anstellwinkel mit der Gefahr einer abgelosten
Stromung auftreten. Dieser Effekt kann durch den Einfluss des Propellerabwindes auf den
Tragfliigel in den iiberstromten Bereichen reduziert werden. Dazu ist eine geeignete Ausle-
gung der einzelnen Entwurfsparameter, teilweise auf Kosten hoher Flugleistungen notig.
Es wurde deutlich, dass der Zielkonflikt der Auslegung der Entwurfsparameter durch den
groflen Flugbereich mit schubgetragenen und auftriebsgetragenen Flugzustinden teilweise
bereits aus den Forderungen der Flugleistungen entspringt. So erfordert beispielsweise
die Auslegung des Antriebsstrangs ein Abwégen des Leistungsbedarfs in den schubge-
tragenen zu den auftriebsgetragenen Flugzustianden. Somit ist jeweils ein Kompromiss
zur Auslegung der Entwurfsparameter missionsabhingig zwischen schubgetragenen und
auftriebsgetragenen Flugzustidnden und zwischen Flugleistungen und Flugeigenschaften zu
finden.

Als Kern dieser Arbeit wurde das Konzept eines Flugzustandsreglers entworfen, welcher
eine Losung des vorgestellten Konfliktes auf den Bereich der Regelung iibertragt. Der
grofle Flugbereich erfordert eine Anpassung der Reglerverstiarkungen und eine Steuer-
groffenzuordnung in Abhéangigkeit des Flugzustandes. Um einen Flugzustand zu einem
Gleichgewichtszustand zu machen, wird jeweils ein Trimm-Steuervektor vorgesteuert. Die-
ser beeinflusst beim Kippfliigel-Fluggerét nicht nur die Steuerreserve, sondern auch das
Eigenverhalten des Fluggerétes. Da Kippfliigel-Fluggerite hdufig mehr Steuergrofien auf-
weisen als Flachenflugzeuge, muss ein geeigneter Trimm-Steuervektor ausgewéhlt werden.
Diese Auswahl erfolgt als wesentlicher Teil dieser Arbeit anhand @hnlicher Uberlegungen
wie die Auslegung der Entwurfsparameter —als missionsabhéngiger Kompromiss zwischen
Flugleistungen und Flugeigenschaften. Die multikriterielle Betrachtung beinhaltet dabei die
Absolutwerte und Verlaufe der einzelnen Steuergroen, das Eigenverhalten im Arbeitspunkt
und das Systemverhalten mit Flugzustandsregler. Auch hierbei stellt die ausreichende
Uberstromung des Tragfliigels zur Verhinderung eines groBfliichigen Stromungsabrisses ein

essentielles Kriterium dar.

Da im Flugbereich instabile Flugzustinde auftreten konnen, ist eine Wahrung von nétigen
Steuerreserven essentiell. Durch die Anderungen der Anstrémung und das Kippen des
Tragfliigels ist bei einem Kippfliigel-Fluggerit eine eindeutige Zuordnung der Steuergréfien
zu einzelnen Zustandsdnderungen im gesamten Flugbereich nicht moéglich. Dazu ist eine
Steuergroffenzuordnung entworfen worden, welche den virtuellen Steuergréfien des Lagereg-

lers in jedem Arbeitspunkt eine geeignete Kombination an realen Steuergrofien zuordnet.
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Die Zuordnung beriicksichtigt die aktuelle Wirksamkeit der einzelnen Steuergréfien im
Arbeitspunkt und ergibt durch die Anwendung der Pseudoinversen einen kompensierten
Steuergroffenausschlag. Sollte die Forderung einer Zustandsénderung mit den verfiigharen
Steuergréflen nicht erfiillbar sein, wird die Losung mit dem minimalen Fehler verwendet.
Die implizite Beriicksichtigung der verbleibenden Steuerreserve in Abhéngigkeit des Trimm-
Ausschlags und eine mogliche Priorisierung des Lagereglers wird durch eine kiinstliche

Reduktion der Wirksamkeit vor der Invertierung ermoglicht.

Die Methode des Flugzustandsreglers konnte auf ein Beispielfluggerit mit hohen Flug-
leistungen angewendet werden. Das Kippfliigel-Fluggerat weist beispielsweise ein kipp-
bares Hohenleitwerk mit einem vor der Vorderkante montierten Antrieb und damit eine
hohe Anzahl an Steuergrofien auf. Eine hohe Streckung des Tragfliigels erlaubt einen
widerstandsarmen Flachenflug, verringert allerdings den Anteil des vom Propellerabwind
iiberstromten Tragfliigels. Anhand der vorgestellten Kriterien ist fiir dieses Fluggerat ein
Trimm-Steuervektor fiir jeden Flugzustand des stationidren Geradeausflugs ausgewéhlt wor-
den. Bei der optimierten Auswahl stellten die Flugzustidnde, in denen der Tragfliigel einen
Anstellwinkel im Bereich des Stromungsabrisses einnimmt, die grofite Herausforderung
durch eine geringe Variationsmoglichkeit des Trimm-Steuervektors dar. Im Bereich hoher
Fluggeschwindigkeiten konnten Steuerstrategien fiir effizienten Fliachenflug beriicksichtigt
werden, dazu zéhlen das Abschalten der Hauptantriebe und eine Rumpfausrichtung zur
Reduktion des Widerstands. Die Steuergroflenzuordnung des Flugzustandsreglers erlaubt
es, aus der Menge der Steuergréffenausschlige eine optimale Kombination auszuwéhlen, um
ausreichende translatorische und rotatorische Beschleunigungen im gesamten Flugbereich

erzeugen zu konnen.

Durch Simulationen mit dem nichtlinearen Regelstreckenmodell konnte die Funktionalitét
des Flugzustandsreglers im gesamten Geschwindigkeitsbereich nachgewiesen werden. Ei-
ne Analyse der Robustheit gegeniiber Modellunsicherheiten erfolgte durch die Variation
verschiedener Regelstreckenparameter. Besonders wichtig fiir das Beispielfluggerédt war
die erwiesene Robustheit gegeniiber verdnderter Tragfliigelaerodynamik durch modifi-
zierte Profilpolaren. Das Storverhalten ist durch eine Anregung der Léngsbewegung der
Regelstrecke untersucht worden, da diese in vorangegangenen Untersuchungen sensitiver
gegeniiber Storungen war. Die aufgebrachten Storungen wurden vom Lageregler mit kleinen
Abweichung im Verlauf des Nicklagewinkels ausgeregelt. Somit konnte fiir den untersuchten
Geschwindigkeitsbereich ein Regelkreisverhalten nachgewiesen werden, das erfolgreich mit
Modellunsicherheiten und Storungen in einer Groflenordnung umgehen kann, wie sie im
Flugversuch zu erwarten sind. AbschlieSende Flugversuche konnten die Ergebnisse der

Simulation bestétigen. Storungen der Nickbewegung wihrend des Beschleunigungsvorgangs
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im Bereich des partiellen Stromungsabrisses am Tragfliigel konnten auch im Flugversuch
vom Flugzustandsregler bei geringen Modifikationen des Trimm-Steuervektors erfolgreich

ausgeregelt werden.

Eine abschlieBende Bewertung der Flugleistungen des Fluggerites ist erst nach dem Ab-
schalten der Hauptantriebe im Fldchenflug moéglich. Auch die Ergebnisse einer erfolgreichen
Storunterdriickung sollten durch Flugversuche bei unterschiedlichen Windbedingungen
im gesamten Flugbereich bestéitigt werden. Erste Ergebnisse zu den Flugleistungen des
Kippfliigel-Fluggerites belegen allerdings eine effiziente Auslegung von Fluggeriat und
Flugzustandsregler bei gleichzeitig sicherem Flugbetrieb.

In zukiinftigen Arbeiten kann die Auswahl des Trimm-Steuervektors automatisiert gesche-
hen, indem beispielsweise eine explizite Kostenfunktion formuliert wird. Eine automatisierte
Suche der Trimm-Steuergrofien konnte ein Fluggerét beispielsweise fiir verschiedene Missi-
onsprofile mit unterschiedlichen Trimm-Steuervektoren ausstatten. Somit wiirde ein breites

Missionsspektrum mit einem Fluggerat stets effizient erflogen werden koénnen.

Eine Automatisierung des in dieser Arbeit vorgestellten Vorgehens konnte zudem zusétzlich
den eigentlichen Entwurf des Fluggerétes beinhalten und somit den Kreis der Auslegung
von Fluggerit und Regelung schlieen. Auf diese Weise konnten Probleme der Trimmbarkeit
und Flugzustdnde mit hohem Leistungsbedarf in einer frithen Entwicklungsphase vermieden
werden. Dabei stellt im Besonderen der Anteil der iiberstromten Flache des Tragfliigels
Anforderungen an die Entwurfsparameter, welche in Abhéngigkeit des Reglerentwurfs
optimiert werden konnen. Auf diese Weise kann frithzeitig sichergestellt werden, dass die

Flugleistungen zur Erfiillung der Stabilisierbarkeit nicht eingeschrénkt werden miissen.
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B Beispielfluggerit

Aktuator-Modelle

Aktuator T, T Tr
oq 0 0.10s 0.01s
Jnaupt 0 0.08s 0.02s
Ohlw 2.636e %s | 3.90e?s 0.02s
Freek 0 0.06's 0.02
19 2.636e %s | 3.90e72s 0.02s
n 1.105e*s | 2.71e %5 0.02s
¢ 1.105e7%s | 2.71e %5 0.02s

Tabelle B.1: Zeitkonstanten der Aktuatoren zur Verwendung in den Aktuator-Modellen
aus Kapitel 2.2, entsprechend Gleichung B.1
Ubertragungsfunktion der Aktuator-Modelle:

1
_T2'82+T1'S+1‘

G(s) e sTr (B.1)
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Abbildung B.1: Bemafite 3-Seitenansicht des Beispielfluggerites
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Verlaufe der Trimm-Steuergrof3en
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Abbildung B.2: Verldufe der Trimm-Steuervektoren fiir verschiedene Steig-/Sinkraten mit

aktivierten Hauptantrieben mit Zustandsvorgabe des Nicklagewinkels 6 ab
20m/s
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Steuerausschlige der Steuergroflenzuordnung
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Abbildung B.3: Steuerausschliage der Steuergrofenzuordnung des Lagereglers zur Erzeu-
gung einer kompensierten Rollbeschleunigung v, fiir die Geschwindigkeiten
des Horizontalflugs
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Abbildung B.4: Steuerausschléige der Steuergroflenzuordnung des Lagereglers zur Erzeu-
gung einer kompensierten Gierbeschleunigung v;. fiir die Geschwindigkeiten
des Horizontalflugs
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Abbildung B.5: Steuerausschldge der Steuergrofenzuordnung des Lagereglers zur Erzeu-
gung einer kompensierten translatorischen Beschleunigung v, fiir die
Geschwindigkeiten des Horizontalflugs
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Abbildung B.6: Maximal erzeugbare Roll- und Giermomente ohne dass eine Steuergrofie
saturiert fiir alle Fluggeschwindigkeiten des Flugbereichs, jeweils einzeln
und als kombinierte Forderung
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Simulierter Flugpfad
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Abbildung B.7: Flugpfad des Beispielfluggerétes in der Simulationen zur Robustheitsana-
lyse
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Abbildung B.8: Modifizierte Tragfliigelprofile simulativen Analyse der Robustheit auf Basis
des Clark-Y (markiert als Nr. 2)
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