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Kurzfassung

Mit beeindruckenden Videoaufnahmen aus der Luft lassen sich in Film-, Fernseh- und
Marketingproduktionen besondere filmische Akzente setzen. Solche Videosequenzen wer-
den haufig mit Kamera-Quadrokoptern erstellt. Die Steuerung eines Quadrokopters per
Fernsteuerung erfordert allerdings viel Erfahrung und Geschick, insbesondere wenn dyna-
mische Aufnahmen von bewegten Motiven gedreht werden sollen. Es ist daher attraktiv,
die Aufgaben des Piloten zu automatisieren und den Kamera-Operator durch Assistenz-
funktionen bei der Kamerafithrung zu unterstitzen.

Gegenstand dieser Arbeit ist daher die Automatisierung eines Kamera-Quadrokopters
zur Verfolgung von bewegten Objekten fiir Filmzwecke. Um die nichtlineare Dynamik
des Quadrokopters ausnutzen zu kénnen, wurde eine flachheitsbasierte Regelung entwi-
ckelt. Diese beriicksichtigt Stérungen durch Wind, die von einem Stoérgréfien-Beobachter
geschétzt werden. Neben dem Beweis der Flachheit wurde in der Arbeit die quasi-statische
Zustandsriickfithrung hergeleitet, die die Systemdynamik eingangs-/zustandslinearisiert,
und eine kaskadierte Trajektorienregelung entworfen. Fiir die unterschiedlichen Assis-
tenzfunktionen wurden mehrere Methoden zur Trajektoriengenerierung implementiert.
Als Sensorfusion zur Schétzung des Systemzustandes wurde ein Erweitertes Kalman-
Filter ausgelegt, das als Sensorik eine IMU und einen GNSS-RTK-Empfanger nutzt. Zur
Vorbereitung auf die Nutzung des européischen Satellitennavigationssystems Galileo wur-
de im Testgebiet automotiveGATE ein experimenteller GPS- und Galileo-Empfinger auf
dem Quadrokopter getestet.

Zur Erprobung der entwickelten Automatisierung wurde ein Quadrokopter-Prototyp auf-
gebaut. Aulerdem wurde ein Handbediengerédt mit Touchscreen und Joystick realisiert,
das dem Operator erlaubt, das System zu kommandieren. In Flugversuchen wurde u. a.
demonstriert, wie der Quadrokopter ein Zielobjekt automatisch verfolgt und seine Kamera
eigenstandig so ausrichtet, dass das Zielobjekt mittig im Kamerabild zu sehen ist.






Abstract

Stunning aerial videos can be used in movie, television, and marketing productions as
special cinematic means. Such video footage is often created by camera quadrocopters.
Controlling a quadrocopter by a radio controller however requires profound experience
and skills, especially if dynamic video sequences of moving motifs are to be shot. It is
therefore desirable to automate the pilot’s tasks and to support the camera operator in
camera guidance by assistance functions.

Thus, the topic of this thesis is the automation of a camera quadrocopter for tracking of
moving objects for cinematic purposes. A flatness-based controller was developed to lever-
age the nonlinear dynamics of the quadrocopter. This controller also takes into account
the disturbances by wind, which are estimated by a disturbance observer. Besides the
proof of flatness, the quasi-static state feedback, which linearizes the input-state system
dynamics, was derived and a cascaded trajectory controller was designed in this the-
sis. Several trajectory generation methods were implemented for the different assistance
functions. As sensor fusion for system state estimation, an Extended Kalman-Filter was
applied, which uses an IMU and a GNSS-RTK-receiver as sensor inputs. To prepare for
the usage of the European navigation satellite system Galileo, an experimental GPS- and
Galileo-receiver was tested on the quadrocopter in the test facility automotiveGATE.

A quadrocopter prototype was built to test the developed automation. Furthermore, a
handheld device with touchscreen and joystick was realized, which allows the operator
to command the system. It was demonstrated in flight tests, how the quadrocopter e. g.
automatically follows a target object and rotates its camera in such way that the target
object appears centered in the camera image.
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Nomenklatur

Abkiirzungen und Formelzeichen

Abkiirzungen und Akronyme

DOP
GBAS

GLONASS
GNSS

GPS

IMU
MEMS

MPC
POI
PRN
PVT
QC
RTK
SBAS

dilution of precision, S. 60

bodengebundenes Augmentierungssystem (englisch: satellite-based augmen-
tation system) fiir GNSS, S. 48

russisches globales Satellitennavigationssystem, S. 47

Globales Satellitennavigationssystem (englisch: Global Navigation Satellite
System), S. 47

US-amerikanisches globales Satellitennavigationssystem: Navigational Satel-
lite Timing and Ranging — Global Positioning System, S. 47

Inertiale Messeinheit (englisch: Inertial Measurement Unit), S. 98

Mikro-elektromechanisches System (englisch: micro-electro-mechanical sys-
tem), S. 98

modellpradiktive Regelung (englisch: Model Predictive Control), S. 188
Point-of-Interest: statischer Punkt, der gefilmt werden soll, S. 76
pseudo-zufillige Codesequenz (englisch: pseudo random noise), S. 53
Position, Geschwindigkeit, Zeit (englisch: position, velocity, time), S. 51
Quadrokopter

Real Time Kinematic: GNSS Korrekturverfahren, S. 62

satellitenbasiertes Augmentierungssystem (englisch: satellite-based augmen-
tation system) fiir GNSS, S. 48

Lateinische Buchstaben

I

12

Einheitsmatrix, siehe Finheitsmatriz auf Seite 14
Beschleunigung
Bias

Lichtgeschwindigkeit im Vakuum, ¢ = 299 792 458 m /s



spezifische Kraft

spezifische Gravitationskraft der Erde, siehe (2.5)
Schwerebeschleunigung, siehe (2.9)

Hohe im WGS84-Koordinatensystem, siehe Seite 24
Zeitindex, siehe Zeitpunkt auf Seite 14

Rauschen

Position

Zeitintervall

Zeit

Eingang

Geschwindigkeit

Systemzustand

Ausgang

Griechische Buchstaben

« Drehbeschleunigung

A Léangengrad im WGS84-Koordinatensystem, siehe Seite 24
w Drehrate

(0 Gierwinkel, siehe (2.16a)

0 Nickwinkel, siehe (2.16b)

© Breitengrad im WGS84-Koordinatensystem, siehe Seite 24
@ Rollwinkel, siehe (2.16¢)

Operatoren

. Quaternionen-Multiplikations-Operator, siehe (B.1)

A logische Und-Verkniipfung

\% logische Oder-Verkniipfung

- logische Nicht-Verkniipfung

X Kreuzprodukt-Operator
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Nomenklatur

Mathematische Notation

Skalare, Vektoren, Quaternionen, Matrizen Skalare Gréflen a werden ohne Zusétze,
Vektoren @ mit einem Pfeil, Quaternionen q durch fettgedruckte Kleinbuchstaben und
Matrizen A durch fettgedruckte Grofibuchstaben dargestellt.

Vektor- und Matrixelemente Das i-te Element eines Vektors @ wird durch einen Index
a; dargestellt. Die Schreibweise ¢;;, wird fiir das Element in der [-ten Zeile und k-ten
Spalte einer Matrix C verwendet.

Einheitsmatrix Die Einheitsmatrix wird durch den Buchstaben I symbolisiert. Ein Index
gibt die Zeilen- und Spaltenzahl an: I3 hat z. B. die Dimension 3 x 3.

Zeitpunkt a; ist der Wert der zeitdiskreten Grofle zum Zeitpunkt ¢ = k7.

Bezugs- und Koordinatensysteme Bezugssysteme einer Grofle werden als nachgestellte
Tiefstellungen dargestellt. So steht z. B. ¥, fiir die Geschwindigkeit eines Bezugssystems
B relativ zu einem Bezugssystem A. Soll zudem ein Koordinatensystem C' fiir den Vektor
spezifiziert werden, wird dieses durch eine nachgestellte Hochstellung ¢ angegeben.

zeitliche Ableitung n-ter Ordnung Die n-te zeitliche Ableitung einer Grofle a wird
durch eine hochgestellte Zahl in Klammern gekennzeichnet: % = a™. Fiir die erste und
zweite zeitliche Ableitung wird zudem die Schreibweise mit einem Punkt % = a bzw.

) 2 ..
zwei Punkten % = ¢ verwendet.

Bezugssystem zeitliche Ableitung Die zeitliche Ableitung der Vektorfunktion f im
Bezugssystem A wird geschrieben als %

Kreuzproduktbildende Matrix Die Notation fiir die kreuzproduktbildende Matrix eines
Vektors @ ist [@x], siehe (B.9).

MessgroBen, SchatzgroBen FEine Tilde kennzeichnet eine gemessene Gréfle @ und ein
Zirkumflex eine geschéitzte Grofle @ in Abgrenzung zur realen Grofle a. Ein A-priori-
Schétzwert vor dem Kalman-Estimationsschritt wird mit einem hochgestellten Minus
a~, ein A-posteriori-Schitzwert nach dem Estimationsschritt mit einem hochgestellten
Plus a* geschrieben.

Beschrankung Um eine Beschrinkung einer Variablen a auf die obere und untere Grenze
u, [ darzustellen, wird die Schreibweise satj'(a) verwendet, siehe (B.12).

Verweise

Literaturverweise werden mit eckigen Klammern [1] und Verweise auf Gleichungen mit
der Gleichungsnummer in runden Klammern (5.87) ohne den Zusatz ,,Gleichung® ge-
kennzeichnet. Alle weiteren Verweise werden ausgeschrieben: z. B. Kapitel 5, Abschnitt
6.2.5, Abbildung 4.7, Tabelle 4.1, Seite 121. Im PDF-Dokument kann durch Anklicken
der Ziffern den Verweisen gefolgt werden.
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1 Einleitung

1.1 Einfiihrung und Motivation

Luftbildaufnahmen faszinieren — sie eréffnen neue, aulergewthnliche Perspektiven auf
die Welt. In Film- und Fotoproduktionen wird die Vogelperspektive daher als besonderes
Gestaltungsmittel eingesetzt. Besonders beeindruckend und in der Erstellung herausfor-
dernd sind dynamische Videoaufnahmen aus der Luft, sei es ein Werbefilm fiir einen
Sportwagen oder die Liveiibertragung eines Skiabfahrtsrennens.

Zahlreiche Branchen haben Bedarf an Video- und Fotoaufnahmen aus der Luft. Neben
dem Einsatz im Film-, Fernseh- und Marketingbereich gibt es viele Anwendungen u. a. in
Industrie und Landwirtschaft, im Vermessungswesen, Baugewerbe und Energiesektor so-
wie bei Polizei und Feuerwehr. Typisch sind dabei Aufgaben wie Inspektion, Kartierung,
Uberwachung und Dokumentation. So kénnen z. B. Bauwerke wie Briicken, Oberleitungs-
masten oder Windenergieanlagen per Kamera inspiziert werden, die sonst nur aufwendig
von Industriekletterern untersucht werden kénnen. Auch das Angebot an Produkten, mit
denen Privatpersonen ihre Sport- und Freizeitaktivitdten filmen kénnen, wéchst stetig.

Luftbildaufnahmen, die von unbemannten Luftfahrzeugen aus erstellt werden, schlieflen
eine Liicke zwischen Aufnahmen mithilfe bemannter Helikopter und bodengebundenen
Aufnahmen. Als unbemannte Luftfahrzeuge werden dabei iberwiegend Multikopter ein-
gesetzt, die dank Lageregelung gut mandévrierbar und mechanisch meist recht einfach
konstruiert sind. Multikopter kommen iiberwiegend als Quadro-, Hexa- oder Oktokopter
mit vier, sechs oder acht Rotoren vor. Je nach Nutzungsszenario werden fiir Luftbild-
aufnahmen aber auch andere unbemannte Fluggerédte wie Helikopter, Flugzeuge, Ballone
und Luftschiffe eingesetzt.

Ein unbemanntes Fluggerét zu steuern erfordert neben der notwendigen Sachkunde vor
allem viel Ubung. Auch wenn viele Multikopter eine GNSS-basierte Positionsregelung
mitbringen, muss die Pilotin oder der Pilot das Fluggerdt auch unter schwierigen Bedin-
gungen — bei Windboen, Hindernissen, schlechter Sicht oder GNSS-Stérungen — sicher
beherrschen. Insbesondere der Dreh von dynamischen Videosequenzen stellt hochste An-
forderungen an die Pilotinnen und Piloten, wenn bei hohen Geschwindigkeiten und unter
beschrankten Platzverhéltnissen mitunter nahe an ein bewegtes Motiv geflogen werden
soll. Unter diesen Umsténden ist es hdufig nicht moéglich, gleichzeitig auch noch die Aus-
richtung einer Kamera zu steuern. Daher wird die Kamerafiithrung oft durch eine zweite
Person iibernommen.
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1 Einleitung

Die Bewegungen von bodengebundenen Kameras sind in der Regel einfach und préazise
steuerbar. Fiir dynamische Kamerafahrten wird die Kamera z. B. mithilfe eines Kame-
rawagens bewegt. Um von oben zu filmen, kénnen Kamerakréne eingesetzt werden, an
deren Ausleger die Kamera mit einem Gimbal schwenkbar montiert ist. Auflerdem werden
Roboterarme verwendet, mit denen die Kamera per Joystick in alle Richtung verfahren
und geschwenkt werden kann. Diese Roboterarme fahren auf Knopfdruck wiederholbare
Kameraschwenks ab. Wenn gréflere Distanzen und Hoéhen abgedeckt werden sollen, kann
eine sog. Spidercam eingesetzt werden, bei der die Kamera in einem Gimbal an vier Seil-
winden héngt und so per Joystick z. B. im Innenraum eines Sportstadions bewegt werden
kann.

Kamera-Multikopter so einfach und prézise wie solche bodengebundenen Kamerasysteme
steuern zu kénnen, ist sehr attraktiv fiir viele Anwendungen, da Kamera-Multikopter oft-
mals flexibler, schneller und preisgiinstiger einsetzbar sind als bodengebundene Systeme.
Um die Steuerung eines Kamera-Multikopters auch in herausfordernden Situationen zu
erleichtern, sind Assistenzfunktionen erforderlich, die die Aufgaben der Pilotin oder des
Piloten sowie der Kamerafrau oder des Kameramanns vollstdndig oder teilweise automa-
tisieren. Eine Reduzierung der Komplexitiat ermdglicht es dem Kamera-Operator, sich auf
die wesentlichen, gestalterischen Elemente der Dreharbeiten konzentrieren zu kénnen.

Insbesondere bei der Verfolgung von bewegten Motiven ist eine Unterstiitzung des Ope-
rators vorteilhaft. Wenn das System ein Zielobjekt automatisch verfolgen kann, muss
der Operator beispielsweise nur noch Abstand und Winkel vorgeben, aus denen das Ob-
jekt gefilmt werden soll. Die Einsatzszenarien fiir eine solche automatische Objektverfol-
gungsfunktion sind vielféltig. So kénnen z. B. fiir eine Filmproduktion Schauspieler oder
Fahrzeuge bei einer Verfolgungsjagd durch den Kamera-Multikopter gefilmt werden. Im
Sportbereich ist die Verfolgung eines Kanuten im Wildwasser-Slalom oder eines Reiters
mit Pferd im Geldndeparcours moglich. Als industrielle Anwendung wire u. a. die Uber-
wachung eines Schiffs-Schleppvorganges im Hafenbereich aus verschiedenen Blickwinkeln
denkbar.

1.2 Stand der Technik

Das Angebot an Multikoptern hat sich in den letzten zwei Jahrzehnten sowohl fiir private
als auch fiir professionelle Kunden rasant entwickelt. Oftmals bringen die Flugsysteme
bereits eine Kamera mit oder man kann héufig, wenn es die Tragfahigkeit zuldsst, ein Gim-
bal mit Kamera montieren. Die Multikopter sind lagestabilisiert und ein Grofiteil wird
konventionell per Modellbau-Fernsteuerung geflogen, iiber die Schub, Nickwinkel, Roll-
winkel und Gierrate sowie die Drehraten der Kamera-Gimbal-Servomotoren vorgegeben
werden. Wenn ein GNSS-Empfanger installiert ist, kann zusédtzlich die Position stabili-
siert werden, sodass der Multikopter im Schwebeflug nicht wegdriftet. Der lagestabilisierte
und der zusétzlich positionsstabilisierte Flugmodus sind die typischen Betriebsmodi vieler
Systeme.
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1.3 Zielsetzung, Schwerpunkte und Gliederung der Arbeit

Solche Multikopter eignen sich meist auch zum automatischen Abfliegen von zuvor defi-
nierten Wegpunkten. Dies wird bereits vielfach z. B. fiir Kartierungsaufgaben professionell
genutzt. Die automatisierte Inspektion von dreidimensionalen Strukturen wie Windener-
gieanlagen stellt hohere Anforderungen hinsichtlich der Genauigkeit, um die Objekte voll-
standig abbilden und um Kollisionen vermeiden zu kénnen. Hierzu gibt es bereits erste
Ansitze [72, 43, 46]. Weitergehende Assistenzfunktionen insbesondere zur Aufnahme be-
wegter Objekte sind selten verfiigbar. Eine Ausnahme sind die Produkte von DJI, siehe
unten.

Fiir professionelle Filmaufnahmen per Multikopter fiir Kino-, Fernseh- und Werbepro-
duktionen setzen Dienstleister wie Skynamic [77], HD Skycam [36] oder Wild Rabbit
Aerial Productions [85] iiberwiegend Multikopter von Freefly Systems und DJI ein.

Freefly Systems Inc. [33] ist eine US-amerikanische Firma, die sich auf Kamera-Bewe-
gungssysteme fiir Filmproduktionen spezialisiert hat und die in ihrer ,,Alta“-Produktlinie
Quadro- und Oktokopter anbietet, die mit einer Tragfahigkeit von bis zu 16 kg Kame-
ras flir Kinoproduktionen hochdynamisch bewegen kénnen. Die Flugregelung der Freefly-
Multikopter basiert auf der Auterion Enterprise PX4 Softwareplattform [8] und unter-
stiitzt wie viele Systeme lediglich einen lagestabilisierten und einen positionsstabilisierten
Flugmodus sowie einen Wegpunkt-Flugmodus.

Das chinesische Unternehmen SZ DJI Technology Co. Ltd. [78] stellte 2012 den ersten
Multikopter vor und hat sich inzwischen zum Marktfiihrer fiir Kamera-Multikopter vor
allem im Consumerbereich entwickelt. Mittlerweile hat DJI mit den ,,Inspire“- und , Ma-
trice“-Produktlinien auch Kamera-Multikopter fiir semiprofessionelle und professionelle
Kunden im Programm. Wéahrend die Inspire-Quadrokopter hochwertige Kameras mitbrin-
gen, konnen die Matrice-Multikopter u. a. professionelle Kinokameras anderer Hersteller
tragen. Die DJI Produkte bringen je nach Modell zahlreiche Assistenzfunktionen wie
z. B. Kollisionsvermeidung mit, wodurch sie sich von vielen Wettbewerbern unterschei-
den. Die meisten Funktionen lassen sich {iber eine Smartphone-App steuern. So kann z. B.
beim ,Inspire 2“-Modell im Kamera-Videobild in der App eine Person markiert werden,
die dann durch Fluggerdt und Kamera-Gimbal verfolgt wird, solange die Bildverarbei-
tung das Zielobjekt erfassen kann. Diese Funktion wurde von den Consumer-Produkten
iibernommen. Fiir professionelle Produktionen fehlen ihr ggf. detailliertere Einstellmog-
lichkeiten und Robustheit in Szenen, in denen das Zielobjekt ganz oder teilweise verdeckt
wird. DJI steht in der Kritik beziiglich des Datenschutzes. 2016 rdumte das Unternehmen
ein, dass die chinesische Regierung mitunter Zugriff auf die mit den Produkten weltweit
aufgenommenen Fotos und Videos erhalten kann [32].

1.3 Zielsetzung, Schwerpunkte und Gliederung der Arbeit

Wie der Uberblick iiber den Stand der Technik zeigt, steht die Automatisierung von
Kamera-Multikoptern insbesondere fiir professionelle Filmaufnahmen noch am Anfang.
Wihrend der automatisierte Wegpunkt-Flug bereits recht verbreitet ist, gibt es fiir die
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1 Einleitung

Verfolgung von bewegten Objekten nur einzelne Lésungen, die fiir professionelle Filmauf-
nahmen nur eingeschrankt nutzbar sind.

Das Ziel der Arbeit ist daher die Automatisierung eines Kamera-Quadrokopters zur Ver-
folgung von bewegten Objekten fiir Filmzwecke. Die Arbeit mochte damit einen Beitrag
leisten, dass bei der Nutzung von Kamera-Multikoptern zukiinftig die gewiinschte Ka-
merafithrung im Vordergrund stehen kann, indem die Steuerung des Fluggeréites vom
System iibernommen wird.

Um die Aufgaben der Pilotin oder des Piloten vollsténdig zu automatisieren und den
Kamera-Operator durch Assistenzfunktionen zu unterstiitzen, sind verschiedene Maf-
nahmen erforderlich. Fiir den Operator ist eine Benutzerschnittstelle zu realisieren, die
es ihm erlaubt, das System in den verschiedenen Automatisierungsgraden zu komman-
dieren. Die Bewegung der Kamera muss geméafl den Vorgaben des Operators z. B. relativ
zu einem Zielobjekt in Form einer Trajektorie geplant werden. Es ist eine Regelung zu
entwickeln, die die Motoren des Multikopters und des Kamera-Gimbals so ansteuert, dass
die Kamera prézise der geplanten Trajektorie folgt und auf das Zielobjekt ausgerichtet
wird. Auflerdem miissen fiir die Regelung Drehrate, Orientierung, Geschwindigkeit und
Position des Flugsystems geschétzt werden.

Aus dieser Aufgabenstellung leiten sich folgende Schwerpunkte der Arbeit ab:

Als Benutzerschnittstelle fiir den Operator wird ein Handbediengerdt mit Touchscreen
und 6-Achs-Joystick entwickelt, das eine intuitive Bedienung des Systems in verschiedenen
Betriebsmodi erlaubt. Uber die App des Gerites soll der Operator das System komfortabel
kommandieren und iiberwachen kénnen.

Zur Planung der Kamerabewegung geméfl den Vorgaben des Operators werden verschiede-
ne Trajektoriengenerierungs-Methoden fiir die unterschiedlichen Betriebsmodi vorgestellt.
Um mit dem unteraktuierten Quadrokopter dynamischen Trajektorien préizise folgen zu
kénnen, muss ein Regelungsverfahren eingesetzt werden, das die nichtlineare Systemdy-
namik des Quadrokopters beriicksichtigt. Aufgrund der Flachheit des Systems, die in
dieser Arbeit nachgewiesen wird, kann eine flachheitsbasierte Regelung genutzt werden,
die die nichtlineare Systemdynamik explizit ausnutzt. Diese steuert den Quadrokopter
so an, dass die iliberlagerte Trajektorienfolgeregelung nur noch ein lineares System re-
geln muss. Um die Auswirkungen von Stoérungen wie Wind etc. auf den Quadrokopter
zu verringern, werden die Storgréfen beim Entwurf der flachheitsbasierten Zustandsriick-
fiihrung berticksichtigt und ein Stérgroflen-Beobachter entworfen. Auflerdem werden die
Rotorschiibe zu Beginn jedes Fluges kalibriert, um die Genauigkeit der Trajektorienfolge
weiter zu erhohen.

Um fiir die Regelung den Zustand des Flugsystems zu schitzen, werden die onboard ver-
fliigharen Sensorsignale mit einem Erweiterten Kalman-Filter fusioniert. Das Filter nutzt
neben einer inertialen Messeinheit einen GNSS-RTK-Empfianger, um die zur Objektver-
folgung bendtigte hohe Positionsgenauigkeit zu erreichen.
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1.3 Zielsetzung, Schwerpunkte und Gliederung der Arbeit

Fiir den automatisierten Betrieb von unbemannten Luftfahrtsystemen sind globale Sa-
tellitennavigationssysteme (GNSS), wie in vielen anderen Bereichen, von entscheidender
Bedeutung. Das europiische globale Satellitennavigationssystem Galileo wird mit dem
Erreichen der vollstdndigen Betriebsfahigkeit als erstes ziviles GNSS neben den etablier-
ten Systemen GPS und GLONASS weiter an Bedeutung gewinnen. Aus diesem Grund
wird auf dem Quadrokopter neben dem GNSS-RTK-Empfinger auch ein experimenteller
GPS- und Galileo-Empfanger erprobt. Dazu wird das Galileo-Testgebiet ,automotive-
GATE® genutzt, das die Positionsbestimmung mit Galileo-Signalen erlaubt.

Das prototypische Flugsystem wird auf Basis eines Quadrokopters aufgebaut, der flexibel
erweiterbar ist. So wird dieser fiir die Anwendung u. a. mit zusétzlichen Sensoren, einer
Kamera im Gimbal und einem leistungsfihigen Computermodul ausgeriistet. Die fiir das
Flugsystem entworfene Softwarearchitektur unterstiitzt die prototypische Anwendungs-
entwicklung. Die entwickelte Funk-Infrastruktur erlaubt eine Kommunikation zwischen
Operator, Flugsystem und einer Ziel-Einheit, die die Position des zu verfolgenden Ziel-
objekts an den Quadrokopter sendet.

Zur Erprobung des Gesamtsystems werden diverse Flugversuche durchgefiihrt. Diese um-
fassen die Erprobung der Sensorfusion und der Automatisierung des Quadrokopters mit
flachheitsbasierter Regelung und Trajektoriengenerierung in den verschiedenen Betriebs-
modi. Dazu werden u.a. der Flug per Joystick und die Trajektorienfolge gezeigt sowie
die Objektverfolgung beispielhaft anhand der Verfolgung eines Testfahrzeuges demons-
triert.

Die Arbeit ist wie folgt gegliedert:

In Kapitel 2 werden die bendtigten Grundlagen u. a. zum Kalman-Filter, zu flachen Sys-
temen und zur Satellitennavigation eingefiihrt. Die verschiedenen Aspekte des Gesamt-
systementwurfs wie der Hardwareaufbau und die Softwarearchitektur des Flugsystems,
die Benutzerschnittstelle fiir den Operator und die Kommunikationsinfrastruktur sind in
Kapitel 3 zu finden. Auflerdem werden dort die genutzten Testumgebungen vorgestellt.

Die Darstellung der Sensorfusion erfolgt in Kapitel 4. Dies umfasst die Charakterisierung
der verwendeten Sensoren, die Auslegung von Propagation und Estimation des Erweiter-
ten Kalman Filters sowie den Filter-Ablauf. In Kapitel 5 wird der Entwurf der flachheits-
basierten Regelung dargestellt. Zu Beginn des Kapitels werden die kinematischen und
aerodynamischen Modelle aufgestellt sowie die Schubkalibrierung und der Stérgréfien-
Beobachter eingefiihrt. Nach dem Beweis der Flachheit des Systems werden die flachheits-
basierte Zustandsriickfiihrung hergeleitet und die iiberlagerte Trajektorienfolgeregelung
entworfen. Im Anschluss werden die unterschiedlichen Trajektoriengenerierungs-Metho-
den und die Ablaufsteuerung vorgestellt. Das Kapitel endet mit der Présentation der
simulativen Erprobung der Regelung.

Die Ergebnisse der Flugversuche zur Erprobung der Sensorik, der Trajektoriengenerierung
und der flachheitsbasierten Regelung werden in Kapitel 6 préasentiert. Die Arbeit schliefit
mit einer Zusammenfassung und einem Ausblick in Kapitel 7.
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2 Grundlagen

2.1 Koordinatensysteme, Erdmodell und Lagedarstellungen

Im Folgenden werden die Bezugs- und Koordinatensysteme definiert sowie das Erdmodell
und die Lagedarstellungen eingefiihrt, die fiir Sensorfusion und Regelung erforderlich sind.
Zur Notation siehe auch Seite 14.

2.1.1 Bezugs- und Koordinatensysteme
Korperfeste Bezugs- und Koordinatensysteme

Das korperfeste Bezugssystem B ist im als starr angenommenen Korper des Quadro-
kopters fixiert.

Die Basisvektoren l_;w, gy, b, des zugehorigen rechtshindigen, orthogonalen Koordina-
tensystems B zeigen im Quadrokopter nach vorne, rechts (Steuerbord) und unten. Fiir
die Regelung liegt der Ursprung dieses Koordinatensystems im Punkt Z, dem ,,Zentrum*
des Quadrokopters, auf der vertikalen Symmetrieachse des Quadrokopters auf Hohe der
Rotorarme. Der Schwerpunkt des Quadrokopters liegt auch in etwa auf dieser Hohe. Fiir
die Sensorfusion ist es zweckméflig, den Ursprung von B in die Position der Quadrokopter-
IMU im Punkt U zu legen'.

Auflerdem wird das korperfeste Koordinatensystem C eingefiihrt, dessen Basisvek-
toren ¢, ¢y, ¢, entlang der Achsen der IMU ausgerichtet sind. Der Ursprung ist identisch
zu dem von B fiir die Sensorfusion im Punkt U.

Navigationskoordinatensystem

Das Navigationskoordinatensystem N, das in der Sensorfusion verwendet wird, hat
seinen Ursprung ebenfalls im Punkt U in der IMU und ist auch rechtshindig und or-
thogonal. Der Ursprung ist damit deckungsgleich zu denen der korperfesten Koordina-
tensysteme B fiir die Sensorfusion und C'. Die Basisvektoren 7i,, i, 7g zeigen an der
aktuellen Position immer nach Norden, Osten und unten (north, east, down). 7y zeigt
vertikal nach unten in Richtung Erde, ist parallel zur Schwerebeschleunigung und steht

'zur Motivation siche Abschnitt 4.1.1.1, siche auch (5.9)
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2 Grundlagen

orthogonal auf dem WGS84-Ellipsoid, siehe Abbildung 2.1 und Abschnitt 2.1.2. Die Ebe-
ne, die 7, und 7, aufspannen, ist damit parallel zu einer lokalen Tangentialebene am
WGS84-Rotationsellipsoid.

Erdfeste Bezugs- und Koordinatensysteme

Fiir die Erde als Bezugssystem FE werden drei Koordinatensysteme festgelegt:

Das Koordinatensystem F ist rechtshindig und orthogonal mit den Basisvektoren €&,
€y, €, und wird ECEF-Koordinatensystem genannt (fiir earth centered, earth fixed). Der
Ursprung dieses Koordinatensystems liegt im Mittelpunkt der Erde bzw. des WGS84-
Rotationsellipsoids (siehe Abschnitt 2.1.2). Es ist fix gegeniiber der Erde und rotiert mit
ihr. Der Basisvektor &, zeigt vom Mittelpunkt auf den Punkt des Aquators, durch den der
Nullmeridian 1duft. Der Basisvektor €, zeigt zum Nordpol entlang der Symmetrieachse
des Rotationsellipsoids, um die sich die Erde dreht.

Das erdfeste WGS84-Koordinatensystem W driickt eine Position auf der Erde mit-
hilfe der Koordinaten Breitengrad ¢ und Léngengrad A sowie der Héhe h iiber dem
WGS84-Rotationsellipsoid aus (siehe Abschnitt 2.1.2). Diese Koordinaten werden auch
als LLH-Koordinaten bezeichnet fiir englisch: latitude ¢, longitude A, height h. Zu beach-
ten ist dabei, dass es sich um geodétische Koordinaten handelt: Der Breitengrad ¢ ist der
Winkel (in einer Meridianebene) zwischen der Aquatorialebene und dem Normalenvektor,
der senkrecht auf dem Ellipsoid steht, siehe Abbildung 2.1. Die Verldngerung des Norma-
lenvektors verlduft also im Allgemeinen nicht durch den Mittelpunkt des Ellipsoids.

Als drittes wird das lokale, erdfeste Koordinatensystem L eingefiihrt, das fiir die
Regelung Verwendung findet. Dessen Basisvektoren l:l, l_;, l_él zeigen wie beim Navigati-
onskoordinatensystem N nach Norden, Osten und vertikal nach unten. Der Ursprung von
L liegt in der Ndhe zu dem von N und B, ist jedoch erdfest.

Inertialsystem

Im inertialen Bezugssystem [ gelten die newtonschen Axiome. Die IMU misst z. B.
Beschleunigungen und Drehraten beziiglich des Inertialsystems. Die Erde ist als beschleu-
nigtes Bezugssystem u. a. durch ihre Rotation um sich selbst und um die Sonne kein In-
ertialsystem. Je nach Anwendung kann aber u. U. die Bewegung der Erde vernachléssigt
werden.

2.1.2 Erdmodell

Das geodétische Referenzsystem WGS84 (World Geodetic System 1984) fiihrt ein Ro-
tationsellipsoid ein, um die Form der Erde anzundhern, siehe Abbildung 2.1. Die grofie
Halbachse des Ellipsoids — der dquatoriale Radius — wird mit a, die kleine Halbachse —
der Abstand vom Mittelpunkt des Ellipsoids zu den Polen — wird mit b bezeichnet, siche
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2.1 Koordinatensysteme, Erdmodell und Lagedarstellungen

Abbildung 2.1: Erdellipsoid mit sensorfusionsrelevanten Koordinatensystemen: Die Posi-
tion des Punktes U kann in den erdfesten Koordinatensystemen £ und W
(WGS84, geoditische Koordinaten ¢, A\, h) ausgedriickt werden. Das Na-
vigationskoordinatensystem N und das korperfeste Koordinatensystem B
haben ihren Ursprung im Punkt U.

Tabelle 2.1. Die Achse durch die Pole entlang €, ist die Symmetrieachse des Rotationsel-
lipsoids. Um diese Achse rotiert es mit der Erddrehrate ).

Der Nord-Siid-Kriimmungsradius Ry, der Ost-West-Kriimmungsradius R, und der durch-
schnittliche Krimmungsradius Ry an einem Punkt auf dem WGS84-Referenzellipsoid sind
abhéngig vom Breitengrad ¢ und den WGS84-Konstanten in Tabelle 2.1 [84, 28]:

a(l—e?)

(1 —e?sin? )

R — (2.2)

V1 —e?sin?p
Ro = VRoRe (2.3)

R, =

7 (2.1)

Eine Position relativ zur Erde kann entweder im kartesischen ECEF-Koordinatensystem
FE oder im WGS84-Koordinatensystem W ausgedriickt werden, vgl. Abschnitt 2.1.1. Das
WGS84-Koordinatensystem nutzt die Polarkoordinaten Breitengrad ¢ und Langengrad A
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2 Grundlagen

Grofle Halbachse des Ellipsoids a 6378137,0 m

Kehrwert der Abflachung des Ellipsoids % 298,257223563

Kleine Halbachse des Ellipsoids b a(l—f)

Exzentrizitit des Ellipsoids e f2—-1)

Erddrehrate Q 729211510 52d
Geozentrische Gravitationskonstante GM  3,986004418 - 10'* m3 /s?

Tabelle 2.1: Parameter des WGS84-Referenzsystems

sowie die Hohe h iiber dem WGS84-Rotationsellipsoid, siche Abbildung 2.1. Fir die
Koordinatentransformation der Position eines Punktes U von WGS84/LLH nach ECEF
gilt [84]:
(Re + h) cos p cos A
prf = | (Re+ h)cospsin A (2.4)
(Re(1 —€%) + h)sing

Die inverse Transformation wird u.a. in [84, 28] dargestellt.

Auf einen Korper wirkt aufgrund der Anziehung der Erdmasse die Gravitationskraft
F¢ (engl.: gravitational force). Die auf die Masse m des Korpers bezogene, spezifische
Gravitationskraft der Erde wird mit ¢ bezeichnet:
Fg
Jg=— =g 2.5
g=— 9=19] (2.5)
Geméfl dem newtonschen Gravitationsgesetz betrigt die spezifische Gravitationskraft der
Erde auf einen Kérper an der Position p’ relativ zum Schwerpunkt der Erde ndherungs-
a2
weise”:

—

- D . GM -
g=g9g— mit g — , p=|p] (2.6)
p p

G ist die Gravitationskonstante und M die Masse der Erde, sieche Tabelle 2.1. Die Gra-
vitationskraft ist also proportional zum Kehrwert des quadrierten Abstandes p vom Erd-
schwerpunkt.

Die Erde rotiert mit der Erddrehrate 2 (Tab. 2.1) um die Achse €, die durch die beiden
Pole lauft:
Gie = €, (2.7)

In diesem rotierenden Bezugssystem betrachtet, wirkt auf einen Korper, der relativ zur
Erde ruht und sich mit ihr dreht, scheinbar eine Zentrifugalbeschleunigung @z bzw. eine

2Bei dieser Niherung wird eine kugelsymmetrische Masseverteilung der Erde angenommen.

26



2.1 Koordinatensysteme, Erdmodell und Lagedarstellungen

zugehorige Scheinkraft Fy:

N
az = E = —Wie X (Wie X P) (28)
’52’ = szz mit py = |€z X (52 X ﬁ)|

Dabei ist p’ die Position des Korpers relativ zum Mittelpunkt der Erde. [pz| ist der
Abstand des Korpers von der Rotationsachse. Die Zentrifugalbeschleunigung az ist also
an den Polen null und am Aquator am groéten. Dort wirkt sie genau entgegengesetzt zur
spezifischen Gravitationskraft g.

Die Summe aus Gravitationskraft ﬁg und Zentrifugalkraft F » wird als Schwerkraft be-
zeichnet®. Die auf die Masse m des Kérpers bezogene, spezifische Schwerkraft ist daher:

Gi=g+az (2.9)

g; ist die Beschleunigung des Korpers im freien Fall auf der Erde, daher wird g; auch als
Schwerebeschleunigung (engl.: gravity) bezeichnet.

Die Form eines Rotationsellipsoids hat die Erde auch aufgrund der Schwerkraft als Sum-
me von Gravitationskraft und Zentrifugalkraft [84]. So liegt der grofite Erdradius a am
Aquator, wo die Schwerebeschleunigung am geringsten ist; an den Polen ist die Erde
abgeplattet — dort herrscht die hochste Schwerebeschleunigung.

Aus dem gleichen Grund stehen die Schwerebeschleunigung an jedem Punkt des Rota-
tionsellipsoids in guter Ndaherung genau senkrecht auf der lokalen Tangentialebene [84].
Die Richtung der Schwerebeschleunigung definiert gleichzeitig die Richtung des Basisvek-
tors 77y des Navigationskoordinatensystems, vgl. Abbildung 2.1. Ein iibliches, einfaches
Schwerebeschleunigungsmodell geméf [84] lautet:

0 go = 9,780 318 m /52
g~ 0 ) mit ¢, = 5,3024-107%  (2.10)
go (1 + g1 sin? ¢ + go sin? 2¢) (Rf—?—h) g2 =59-1076

Tatséchlich treten lokal Abweichungen auf, da die Masse der Erde nicht gleichméfig
verteilt ist.

3Der Begriff ,Schwerkraft® wird nicht immer eindeutig verwendet. So wird er teilweise mit ,Gravitati-
onskraft“ gleichgesetzt. Hier soll jedoch die iibliche Definition verwendet werden: Die Schwerkraft ist die
Summe aus Gravitationskraft und Zentrifugalkraft.
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2 Grundlagen

2.1.3 Lagedarstellungen

Zur Darstellung der Lage (Orientierung) zweier Koordinatensysteme A und B zueinander
stehen unterschiedliche Beschreibungsformen zur Verfiigung.

Zunéchst wird der Orientierungsvektor & eingefiihrt als
&= (04,0y,0,)" mit o =|7| |, (2.11)

der eine Drehung von B um ¢ Radianten um die durch & beschriebene Achse definiert,
durch die B mit A zur Deckung gebracht wird.

Das Lagequaternion q wird mit diesem & definiert als

g
cos 2
q 2
Oz ain O
a_ |22 _ | 7853y
qy = el P . (2.12)
s S11 b
H %z gin
o 2

Durch diese Wahl von g¢; ... ¢4 ist qf normiert und hat die Lénge |qf| = 1.
Alternativ zum Lagequaternion qj lésst sich die Lage als Richtungskosinusmatrix C§

ausdriicken [28]:

G+6 -3 -4 20— aq) 2(q193 + q2q4)
Gy = 20ep+anu) G-6+3 -4 2(eu-—ae) (2.13)
2(q2q4 — q193) 20+ @3q) G —-B -G+ 43

Fiir die inverse Transformation von C{ nach qj siehe (B.5).

C{ beschreibt die Koordinatentransformation bzw. die passive Rotation vom Koordina-
tensystem B nach A. C{ transformiert die Koordinaten eines Vektors ¢ im Koordinaten-
system B in Koordinaten beziiglich A:

7 =C¢ g? (2.14)

Bei dieser Koordinatentransformation verdandert sich die Richtung des Vektors nicht, le-
diglich die Darstellung bzw. das Koordinatensystem wird gedndert.

Gleichzeitig beschreibt Cf die aktive Rotation eines Vektors von A nach B:
7' =Cp e (2.15)

Dabei andert der Vektor seine Richtung, das Koordinatensystem bleibt gleich.

Fiir eine Eulerwinkel-Darstellung soll die in der Luftfahrt gebréduchliche Form genutzt wer-
den: Die drei Winkel werden als Gierwinkel v, Nickwinkel 8 und Rollwinkel ¢ bezeichnet
und die Drehungen erfolgen nacheinander geméfl der 2-3/-z” Kardan-Winkel-Konvention:
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2.2 Dynamik

Das Koordinatensystem A wird in das Koordinatensystem B gedreht, indem die Ro-
tationen in der Reihenfolge Gieren— Nicken—Rollen um die jeweils gedrehten Achsen
ausgefithrt werden. Die Winkel konnen aus C¢ und mit (2.13) aus qj wie folgt berechnet
werden [28]:

Y = arctan2(ca1,c11) (2.16a)
§ = arcsin(—cs31) (2.16b)
¢ = arctan2(csz,c33) (2.16¢)

Hierbei ist arctan2 die Erweiterung des Arkustangens auf vier Quadranten. Fiir die inverse
Transformation von Eulerwinkeln nach C§ und qf siehe (B.4) und (B.6).

2.2 Dynamik

Die folgenden Grundlagen zur Kinematik und Kinetik bilden die Basis der Modellbildung
fiir die Sensorfusion und die Regelung.

2.2.1 Rotatorische Kinematik

Die Drehrate (Drehgeschwindigkeit, Winkelgeschwindigkeit) eines Bezugssystems (oder
eines Starrkorpers) B in einem Bezugssystem A ist definiert als [42]

5 by . (2.17)

Ex, gy, b, sind die Basisvektoren des Koordinatensystems B geméfl Abschnitt 2.1.1.

Fiir die zeitliche Anderung des Lagequaternions q aus (2.12) in Abhéngigkeit von der
Drehrate &g, gilt [28]:

—q2 —43 —q4

) 1 . . 1 —q4 3

@ =5 e &y mit Qa)=| D1 (2.18)
g4 q1 q2
—q3 q2 q1

Die zeitliche Anderung der Richtungskosinusmatrix C{ aus (2.13) lautet [84, 28]:
i = Cj @ ] (2.19)

(&35, x] ist die kreuzproduktbildende Matrix (B.9).
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2 Grundlagen

Die Anderung des Orientierungsvektors & aus (2.11) wird durch die Bortzsche Orientie-
rungsvektordifferentialgleichung beschrieben [84]:

. 1 1 osino
L b > b - > b

= + —0 X +—=(1—-———— X X 2.20
G = Wgp + 50 X &g = < 301 = cos U)) G x (0 xdy) ( )

Die drei Differentialgleichungen (2.18), (2.19), (2.20) beschreiben die gleichen Lageénde-
rungen in den unterschiedlichen Darstellungen.

Die Drehbeschleunigung eines Bezugssystems (oder eines Starrkérpers) B in A ist die
zeitliche Ableitung der Drehrate &y, aus (2.17) in A:

Ad@,

57 (2.21)

Agh =

2.2.2 Translatorische Kinematik

Sei Py, der Positionsvektor von einem beliebigen, im Bezugssystem A fixierten Punkt O
zu einem Punkt P, der sich in A bewegt. Dann ist die Geschwindigkeit des Punktes P in
A definiert als [42]:
- Adﬁop
Yor = Ty

(2.22)

Die Beschleunigung des Punktes P in A ist die zeitliche Anderung der Geschwindigkeit
Ugp in A:
Adﬁ‘
Gap = # (2.23)

2.2.3 Kinetik

Fiir einen Starrkoérper B gilt der Drehimpulssatz:
MS =Jga; + Wiy X Jg Wi (2.24)

Jg ist der konstante Trégheitstensor des Starrkorpers beziiglich seines Schwerpunktes.
Mg bezeichnet die Summe aller auf den Korper wirkenden dufleren Momente beziiglich
des Schwerpunktes, @;, die Drehbeschleunigung (2.21) und &, die Drehrate (2.17) von B
in einem inertialen Bezugssystem I.

Gemifl dem zweiten newtonschen Gesetz gilt fiir einen Koérper B mit konstanter Masse
m:
F =may, (2.25)

Dabei ist F die Summe aller auf den Korper wirkenden adufleren Krifte und a;, die
Beschleunigung (2.23) des Korperschwerpunktes von B in einem inertialen Bezugssys-
tem 1.
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2.3 Kalman-Filter

2.3 Kalman-Filter

Die Sensorfusion fiir den Quadrokopter (Kapitel 4) soll aus den zur Verfiigung stehenden
Sensorsignalen und unter Ausnutzung der bekannten nichtlinearen Systemdynamik den
Systemzustand schiatzen. Ein geeigneter Algorithmus ist das Erweiterte Kalman-Filter,
das hier eingefiihrt wird. Zunéchst wird das grundlegende Kalman-Filter fiir Systeme mit
linearer Dynamik dargestellt, um es dann als Erweitertes Kalman-Filter auf Systeme mit
nichtlinearer Dynamik zu iibertragen. Im Abschnitt 2.3.3 wird schliefflich die Diskreti-
sierung eines kontinuierlichen Modells fiir die Kalman-Filter vorgestellt. Die Grundlagen
der Kalman-Filter basieren auf [28, 84].

2.3.1 Kalman-Filter fiir lineare Systeme

Die Aufgabe des Kalman-Filters ist es, den Systemzustand Zj eines linearen Systems
anhand der Messgréfie 3 und dem Eingang i zu schétzen. Die zeitdiskreten System-
und Messmodelle haben die Form:

Tp1 = PpTy + Briy + Grwy (2.26)
U = HpZ) + 0 (2.27)

Das Systemmodell (2.26) propagiert den Systemzustand #j um einen Zeitschritt in Ab-
hédngigkeit vom bekannten Eingang ) und vom Systemrauschen w anhand der Transi-
tionsmatrix ®; und der Eingangsmatrizen B, und Gy.

Das Messmodell (2.27) beschreibt mit der Messmatrix Hy, die lineare Abhéngigkeit der zur
Verfiigung stehenden Messgrofle 4 vom Systemzustand Ty und vom Messrauschen .

Das Kalman-Filter schéitzt den Erwartungswert :%'k des realen Systemzustandes Ty sowie
die Schétzgiite in Form der Schéatzfehlerkovarianzmatrix Py:

T, = BE|i}] (2.28)
Pk = COU(fk, .%]0 (2.29)

Fir Erwartungswert und Kovarianzmatrix siehe (A.11) und (A.14). Ein Zirkumflex mar-
kiert im Folgenden Schétzwerte in Abgrenzung zum realen Wert. Eine Tilde kennzeichnet
gemessene Grofien. Zur verwendeten Notation siehe auch ,Mathematische Notation* auf
Seite 14.

Das Systemrauschen @ modelliert Modellunsicherheiten und das Messrauschen der Ein-
gangsgrofe 4. Das Messrauschen v, beschreibt das Rauschen auf der Messgrofie 4. Wy
und o, werden als zeitdiskrete weifle Rauschprozesse (A.29) mit mittelwertfreien, normal-
verteilten Wahrscheinlichkeitsdichtefunktionen (A.17) modelliert [28, 84].

31



2 Grundlagen

Damit sind die Kovarianzmatrizen Cov(ty,0x) und Cov (W, W) geméB (A.32) gleich den
Diagonalmatrizen Q; und Rj mit den spektralen Leistungsdichten der diskreten weiflen
Rauschprozesse w und v auf den Diagonalen:

.

El@] =0  Cov(@yi) = {(?’“ Z# . (2.30)
R, i=k

EfG]=0  Cou(@) = {0 g z# . (2.31)

Qi und Ry, konnen geméf (2.75)f. aus den spektralen Leistungsdichten eines kontinuier-
lichen weiflen Rauschens berechnet werden.

Es wird angenommen, dass System- und Messrauschen unabhéngig voneinander sowie
unabhéngig vom aktuellen Wert und von vorhergehenden Werten des Zustands sind.
Dann lauten die Kreuzkovarianzfunktionen (A.20):

Cov(Wy,v;) =0 Y k>0,i>0 (2.32)
Cov(wk,fi) =0 Vi1 < k s COU(ﬁk,fk) =0 Vi1 < k (233)
Eingangs- | u | Propagation z R
grofien Systemmodell
A
Pradiktion
Messgrofien
AF* v
Kalman- | &Y — g

<~———()«—— MessgroBien

Filter

Abbildung 2.2: Algorithmus Kalman-Filter und Erweitertes Kalman-Filter

Der Algorithmus des Kalman-Filters ist in Abbildung 2.2 schematisch dargestellt. Die
Gleichungen lauten [84, 28]:

Ty = ®uii + Byl (2.34)
P, = &P @} + GQGf (2.35)
g = Hp, (2.36)
K, = P H} (HkP,;H;{ + ka1 (2.37)
B = B — Kk — i) (2.38)
Py = (I-KHy) P, (I-KH)" + KR K] (2.39)
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2.3 Kalman-Filter

Wihrend (2.34) und (2.35) die Propagation des Kalman-Filters darstellen, beschreiben
(2.36) bis (2.39) die Estimation bzw. das Mess-Update.

Ein hochgestelltes Minus wie bei aic',; wird bei A-priori-Schitzwerten vor dem Estimations-
schritt, ein hochgestelltes Plus wie :%’,j bei A-posteriori-Schitzwerten nach dem Estimati-
onsschritt verwendet [84]. So ist P} die Kovarianzmatrix fiir den A-priori-Schétzwert af“’,;
und P} die fiir 7.

(2.34) ist die zeitliche Propagation des geschitzten Systemzustandes 7 geméfl dem Sys-
temmodell (2.26) mit bekannten Eingangsgrofien iy, jedoch ohne den stochastischen Ein-
gang Wy, dessen Realisierung zum Zeitpunkt k unbekannt ist. Neben dem geschétzten
Systemzustand wird die Schétzfehlerkovarianzmatrix Py in (2.35) unter Nutzung der
Matrizen des Systemmodells (2.26) und der Kovarianzmatrix des Systemrauschens Qy, in
der Zeit propagiert.

In (2.36) werden aus dem geschitzten Systemzustand 7}, gemiB dem Messmodell (2.27)
ohne stochastischen Eingang o, die Messgrofien g, geschétzt.

Die Kalman-Gain-Matrix K wird in (2.37) aus der Schétzfehlerkovarianz Py, der Mess-
matrix H; und der Kovarianzmatrix des Messrauschens Ry berechnet.

In (2.38) wird mit dem Messwert g und der Kalman-Cain-Matrix K}, der geschitzte
Systemzustand Z zu fz korrigiert. Die Gleichung lasst sich wie folgt in ihre Bestandteile
zerlegen, die auch in der Abbildung 2.2 wiederzufinden sind:

A

FroE - AR AR =KpAf A=

IRd

A (2.40)

<
K

L —

Die Differenz zwischen geschétzten und gemessenen Messgréfien g?k . y:’k wird als Resi-
dualmessgroBe Ay, bezeichnet. Durch Multiplikation von Ay, mit K, wird die Korrektur
A:%’,j des Systemzustandes :%’k berechnet. Der Ausdruck HkP,;Hg + Ry, in (2.37) ist die
Pradiktion der Kovarianz der Residualmessgrofie.

In (2.39) wird schlieBlich die Schitzfehlerkovarianzmatrix P, anhand Ky und Hy, zu P}
korrigiert, sodass P} dann die Giite von f’;{ beschreibt. (2.39) lasst sich vereinfachen

zZu:
P} =P, - K H,P; (2.41)

(2.39) und (2.41) sind mathematisch dquivalent. Die sogenannte Joseph-Form (2.39) ist
jedoch aus numerischen Griinden zu bevorzugen [84].

Fiir das lineare System (2.26), (2.27) und unkorreliertes, normalverteiltes, mittelwertfreies
weiBes System- und Messrauschen ist das Kalman-Filter geméaf (2.34) bis (2.39) optimal
mit dem kleinstmoglichen quadratischen Mittel der Schétzfehler [84].
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2 Grundlagen

2.3.1.1 Interpretation der Kalman-Gain-Matrix

Der Einfluss von Py und Ry, also der geschétzten Giite von Schéitzung und Messung, auf
die Kalman-Gain-Matrix K gemé8 (2.37) wird besonders anschaulich bei einem System
mit nur einem Zustand, der direkt gemessen werden kann [84]. Dann sind Pj und Ry
skalare Groflen und g?k = 7}, bzw. Hy = 1. (2.37) lasst sich jetzt schreiben als

Py

S (2.42)
Pk —+ Rk

K},

(a) Fiir einen perfekten Messwert gilt Ry — 0 und damit Ky — 1. (2.38) vereinfacht
sich in dem Fall zu f,j = ;. und der Messwert ersetzt den alten Schétzwert vollsténdig.
Analog wird (2.41) zu Pz = 0, die neue Zustandsschitzung ist perfekt.

(b) Im gegenteiligen Fall, bei einem sehr schlechten Messwert, geht Ry, — oo. Mit Ky — 0
wird dann (2.38) zu & = &, der alte Schiitzwert bleibt erhalten und der Messwert nicht
benutzt. Fiir (2.41) gilt dann P,Jg = P, die Schétzgiite bleibt erhalten.

(c) Bei bereits perfekter Zustandsschitzung, d.h. verschwindender Schitzfehlervarianz
P, — 0 strebt Ky — 0. (2.38) wird wieder zu #} = ¥, der alte Schitzwert bleibt
erhalten und ein fehlerbehafteter Messwert wird nicht benutzt. Die Schétzfehlervarianz
gemf (2.41) bleibt null P = 0.

(d) Zur Initialisierung des Kalman-Filters wird der Zustand auf den verfiigbaren Messwert
gesetzt: a%’; = 4/, Dies entspricht (2.38) mit einem Kj = 1. Wird dieses Kj = 1 in (2.39)
eingesetzt, wird der Term mit P, zu null und PZ = Rj. Die Schétzfehlerkovarianz
wird also mit der Messkovarianz initialisiert. Dieser Fall ist von dem Fall mit perfektem
Messwert (a) zu unterscheiden: Dort gilt auch K — 1, aber mit Ry — 0 wird P; =
0. Dies ist fiir eine Initialisierung ungeeignet, da dann zukiinftige Messwerte verworfen
werden, siehe (c).

2.3.2 Erweitertes Kalman-Filter

Wiéhrend das Kalman-Filter den Zustand eines linearen Systems schétzt, beriicksichtigt
das Erweiterte Kalman-Filter (extended Kalman filter) nichtlineare Systemdynamik. Die
zeitdiskreten, nichtlinearen System- und Messmodelle haben die allgemeine Form:

Tror = fu(Te, @) + Gr () (2.43)

—

U = hi(Zr) + Uk (2.44)

Die Groflen T, iy, Wy, 9 und U haben die gleiche Bedeutung wie in (2.26)f. Die Pro-
pagation des Systemzustandes und die Pradiktion der Messgrofien erfolgt im Erweiterten
Kalman-Filter anhand dieser nichtlinearen System- und Messmodelle.

Die tibrigen Schritte des Erweiterten Kalman-Filters — die Berechnung der Kalman-Gain-
Matrix, die Propagation und Korrektur der Schéitzfehlerkovarianzmatrix — sind wie beim
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2.3 Kalman-Filter

Kalman-Filter linear. Sie werden jedoch nicht mit einem geschétzten Systemzustand :%’k,
sondern mit einem geschétzten Fehler AZy, berechnet. Im Erweiterten Kalman-Filter ist
quasi ein lineares Kalman-Filter fiir AZy enthalten — dies wird unten weiter verdeutlicht,
siehe ,Propagation und Estimation des Schéatzfehlerzustandes® auf Seite 36.

Das Erweiterte Kalman-Filter schatzt Aa%’k als Erwartungswert des realen Schéatzfehlers
AZ sowie die Schatzgiite von Ay in Form der Schétzfehlerkovarianzmatrix Py:

Az, = E[AZ] (2.45)
P, = Cou(AZy, ATy) (2.46)

Der reale Schétzfehler A%, wird geméfl seinem Namen zu null, wenn der geschétzte
Systemzustand 7 gleich dem wirklichen Systemzustand &y, ist:

ATy =0 & T=a (2.47)

Eine mogliche Wahl fiir den Schétzfehler ist die Differenz zwischen geschétztem System-
zustand ¥, und dem wirklichen Systemzustand Z:

—

Tk

K>

. — ATy (2.48)

Es kann jedoch sinnvoll sein, den Schéatzfehler in anderen Koordinaten und nicht einfach
als Abweichungsgrofie zum Systemzustand Zj auszudriicken. Dies ist auch fiir das Schétz-
fehlermodell der vorliegenden Anwendung der Fall, siche Abschnitt 4.4.1. Die Transfor-
mation zur Korrektur des Systemzustandes anhand des Schétzfehlers wird mit f; bezeich-
net:

By = foln, ATy) (2.49)
Fiir f, gilt ebenfalls (2.47): Fiir ATy, = 0 ist f, cine identische Abbildung: Zj, = fu(Z,0).
Fiir die Schritte des Erweiterten Kalman-Filters, die mit dem Schétzfehlerzustand ATy

rechnen, wird eine linearisierte Systembeschreibung benotigt. Diese wird hier als lineare
Schétzfehler- und Messmodelle eingefiihrt:

AZpy1 = PLAZL + Gy (2.50)
Sie haben die gleiche Form wie das lineare System- und Messmodell (2.26)f. des linearen
Kalman-Filters, jedoch mit Schétzfehlerzustand Az als Systemzustand und Messgrofie

Afji.. Neben dem Einfluss des Messrauschens Gy, wird kein zuséatzlicher Eingangsfehler
B At benotigt.
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2 Grundlagen

Der Algorithmus des Erweiterten Kalman-Filters lasst sich durch folgende Gleichungen
beschreiben [84, 28], vgl. auch Abbildung 2.2:

Fop = Jel@ i) (2.52)
P, = &P/®] +GQ:G] (2.53)
g = hi() (2.54)
K, = P_H] (H;P H] +Rk)_1 (2.55)
AZy = KAy  mit  Ag = i — (2.56)
Bo= Ju@, A (2.57)
Pl = (I-KiHy) P, (I-KH)" + KR K] (2.58)

Der Algorithmus des Erweiterten Kalman-Filters weist grofe Ahnlichkeit zu dem des
linearen Kalman-Filters (2.34)ff. auf. Der wesentliche Unterschied ist, dass beim Erwei-
terten Kalman-Filter die Propagation des geschitzten Systemzustandes Z in (2.52) und
die Pradiktion der Messgrofien 4/ in (2.54) nicht anhand der linearen System- und Mess-
modelle (2.26)f., sondern anhand der nichtlinearen Modelle (2.43)f. durchgefiithrt wird.

Die Propagation der Schéitzfehlerkovarianzmatrix Py in (2.53), die Berechnung der Kal-
man-Gain-Matrix Kj, in (2.55) und die Korrektur der Schéatzfehlerkovarianzmatrix zu
P} in (2.58) haben die gleiche Form wie im linearen Kalman-Filter, vgl. (2.35), (2.37),
(2.39). Zu beachten ist jedoch, dass sich die Matrizen auf die linearisierten Systembe-
schreibungen beziehen: die Transitions- und Eingangsmatrizen ®; und Gy gehdéren zum
linearisierten Schéatzfehlermodell (2.50), die Messmatrix Hj, zum linearisierten Messmo-
dell (2.51). Um den Linearisierungsfehler klein zu halten, werden ®; und Gy vor der
Verwendung in (2.53) und Hy, vor der Berechnung von Ky (2.55) und P} (2.58) am
Punkt (i’k, i) regelméBig neu gebildet, sieche Abschnitt 2.3.3.

Das System- und Messrauschen im Zeitdiskreten wy, U3 mit ihren Kovarianzmatrizen Qy
und Ry, wird wie beim linearen Kalman-Filter modelliert, siche (2.30) bis (2.33).

Aus der Residualmessgrofe Agy, = fﬁk — 41, berechnet das Erweiterte Kalman-Filter geméif
(2.56) durch Multiplikation mit Kj; dann den Schétzfehlerzustand AZT, vgl. lineares
Kalman-Filter in (2.40). Mit AZ" wird schlieBlich in (2.57) der geschéitzte Systemzustand
a:c’,; gemaf (2.49) zu %’;: korrigiert.

Propagation und Estimation des Schatzfehlerzustandes

Im Folgenden soll auf die Besonderheiten der Propagation und Estimation des Fehlerzu-
standes AZj im Erweiterten Kalman-Filter eingegangen werden.

Zum Zeitpunkt k£ = 0 wird der Schatzwert Zo mit dem Erwartungswert des realen Sys-
temzustandes initialisiert: #; = E[#]. Damit ist Az = 0 und die Propagation geméf
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2.3 Kalman-Filter

linearem Kalman-Filter (2.34) anhand des linearisierten Systemmodells (2.50) wird trivial

und ergibt sich zu null:
ATy, = PrATL =0 (2.59)

Die Propagation von A:%:k muss also neben der nichtlinearen Propagation von a%’k (2.52)
nicht explizit durchgefiihrt werden.

Der Estimationsschritt (2.56) lésst sich ausfithrlich in der Form des Zustands-Updates
des linearen Kalman-Filters (2.38) und (2.36) mit A%}, anstatt &) schreiben als:

AFf = ATy — Ky (H ATy — Ay (2.60)

Mit A:%’,; 41 = 0 als Ergebnis der Propagation (2.59) im vorhergehenden Zeitschritt wird
hier (Indexverschiebung k + 1 — k)

AZ; =0 . (2.61)
Damit vereinfacht sich (2.60) zur oben genannten Form (2.56)

AT = KpAgy

Die Schreibweise (2.60) verdeutlicht aufierdem den ,Messwert® des Erweiterten Kalman-
Filters: wiahrend Ayk = yk — 4, der Messwert der Residualmessgrofie ist, ist HkAack ihr

Schéitzwert Ayk.

Nach Nutzung von A%’Z‘ zur Korrektur von a%,; in (2.57) ist der geschétzte Systemzustand
#} wieder gleich dem Erwartungswert des realen Systemzustandes: z; = E[7y]. Daher
gilt jetzt:

A =0 (2.62)

Damit ist der gleiche Wert wie bei der oben genannten Initialisierung zum Zeitpunkt
k = 0 erreicht und die Zusammenhénge wiederholen sich bei jedem Zeitschritt k.

2.3.3 Modelldiskretisierung

Das lineare Kalman-Filter benotigt ein lineares, zeitdiskretes Modell (2.26)f. Fiir das Er-
weiterte Kalman-Filter ist ein lineares, zeitdiskretes Modell als Schétzfehler- und Mess-
modell (2.50)f. erforderlich. Wenn das Systemmodell in zeitkontinuierlicher Form gegeben
ist, muss es dazu diskretisiert werden. Diese Diskretisierung und die Diskretisierung des
kontinuierlichen System- und Messrauschens w(t) und 9(¢) soll im Folgenden dargestellt
werden.

Gegeben sei ein zeitkontinuierliches Modell in der Form:

= F(4)Z(t) + B(t)a(t) + G()@(t) (2.63)
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Die beiden Eingangsterme B(t)(t) und G(t)w(t) werden in der folgenden Darstellung
zu einem Term zusammengefasst:

Bi(Ha(t) = (B(t) G()) (w( t)> (2.65)

Wenn F(t) im Zeitintervall ¢ € [kTs, (k + 1)Ts] als konstant angenommen werden kann,
lasst sich der zeitdiskrete Zustand Zy41 = Z((k+ 1)T5) wie folgt aus dem vorhergehenden
Zustand &), = Z(kTs) berechnen [28, 1]:

- _ FTs= (k1) F((k4+1)Ts—7) k(- %
Tpr1 =€ T + e B*(r)u*(r)dr (2.66)

Unter der Annahme, dass B¥(t) und @*(t) im Zeitintervall ¢ € [kTs, (k+ 1)Ts] auch als
konstant betrachtet werden kénnen, kann (2.66) zum zeitdiskreten Modell vereinfacht
werden [1]:

Tpy1 = ®p7 + Bl  mit &, =, B = (®, - IF 'B* (2.67)

mit der Transitionsmatrix ®; und der Eingangsmatrix Bj}. Das Matrixexponential eFTs

ist definiert durch die Reihe:

= FeTk
eFls = kz_:o o (2.68)

Es ldsst sich zeigen, dass die Matrizen ®; und B} durch die numerische Bildung des
Matrixexponentials eM”s berechnet werden kénnen:

&y B\ w7 . _(F B
(0 0)—6 mit M = 0 o (2.69)

In der Berechnung des Matrixexponentials wird ein numerisch optimierter MATLAB-
Algorithmus geméa8 [37] genutzt.

Die Diskretisierung von (2.64) lautet also:
Tr11 = PrZr + Brix + Grwy mit (Bk, Gk) = BZ (270)

Damit lassen sich nun aus den Matrizen des zeitkontinuierlichen Modells (2.64) zu jedem
Zeitschritt die Systemmatrizen @y, By, G des zeitdiskreten Systemmodells (2.26) fiir
das lineare Kalman-Filter berechnen. Gleiches gilt fiir die Systemmatrizen ®; und Gy
des zeitdiskreten Schétzfehlermodells (2.50) fir das Erweiterte Kalman-Filter (dort nur
mit Eingang ).

Die Diskretisierung der Ausgangsgleichung (2.64) lautet [1]:

Y = HpZr + U mit Hg = H(t) (2.71)
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2.3 Kalman-Filter

Die Ausgangsmatrix H und eine gedachte Einheitsmatrix I vor #(t) bleiben also erhal-
ten.

Die Messmatrix Hy der zeitdiskreten Messmodelle des linearen Kalman-Filters (2.27)
und des Erweiterten Kalman-Filters (2.51) sind mit (2.71) also gleich der Matrix H(t)
der kontinuierlichen Ausgangsgleichung (2.64).

Im Folgenden wird die Diskretisierung des kontinuierlichen System- und Messrauschens
wW(t) und ¥(¢t) in (2.63)f. erldautert:

Das System- und Messrauschen @ (t) und ¥(t) wird als kontinuierliches weifles Rauschen
(A.25) mit mittelwertfreier, normalverteilter Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion (A.17)
modelliert [28, 84], vgl. Modell des diskreten System- und Messrauschens in (2.30)f.

Die Kovarianzfunktionen Cov(w(t),@(t+7)) und Cov(¥(t),0(t+7)) konnen gemafl (A.28)
als Funktion der Diagonalmatrizen Q und R geschrieben werden, deren Diagonale aus
den spektralen Leistungsdichten der kontinuierlichen weiflen Rauschprozesse w(t) und
¥(t) besteht. Erwartungswerte und Kovarianzfunktionen des kontinuierlichen System- und
Messrauschens @(t) und ¢(t) kénnen also geschrieben werden als:

Cov(w(t), w(t+ 7)) = Qo(7) (2.72)
Cov(v(t),v(t + 7)) = Ré(7) (2.73)

Zur Bildung des zeitdiskreten Rauschterms wj in (2.70) wird aufgrund der Integration
von * (= ) in (2.66) das Integral des zeitkontinuierlichen Rauschterms @(t) (2.72) iiber
einen Zeitschritt angesetzt [84]:

W = — w(r)dr (2.74)

TS kT@
Mit diesem Wy, kann die Kovarianzmatrix Qg (2.30) des Systemrauschens im Zeitdiskreten
wie folgt aus den spektralen Leistungsdichten Q (2.72) des kontinuierliches Systemrau-

schens berechnet werden [84]:
1

Qi = iQ (2.75)

Geht man fiir das diskrete Messrauschen 7 auch von einer Mittelwertbildung wie in
(2.74) aus, gilt fiir die Kovarianzmatrix Ry (2.31) des Messrauschens im Zeitdiskreten als
Funktion der spektralen Leistungsdichten R (2.73) des kontinuierliches Messrauschens:

S
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2 Grundlagen

2.4 Flache Systeme

Der Kamera-Quadrokopter hat die Aufgabe, bewegte Objekte automatisch zu verfolgen,
vgl. Abschnitt 1.3. Dazu wird eine Trajektorienfolgeregelung benétigt. Eine Klasse der
nichtlinearen Systeme, die sich besonders fiir den Trajektorienfolgeregelungs-Entwurf eig-
net, ist die der flachen Systeme. Da die Quadrokopterdynamik flach ist (vgl. Beweis in
Abschnitt 5.2.1), soll dies genutzt und in Kapitel 5 eine flachheitsbasierte Regelung ent-
worfen werden.

Im Folgenden wird daher der Begriff der Flachheit eingefithrt und auf die Eigenschaften
von flachen Systemen eingegangen. Fiir die Trajektorienfolgeregelung wird der Zusam-
menhang zur exakten Eingangs-/Zustandslinearisierung hergestellt sowie der Steuerungs-
und Trajektorienfolgeregelungs-Entwurf fiir flache Systeme vorgestellt.

2.4.1 Flachheit

Der Begriff der (differentiellen) Flachheit wurde 1992 von M. Fliess, J. Lévine, P. Martin
und P. Rouchon zunéchst im Rahmen der Differentialalgebra eingefiihrt [30, 29] und dann
fortlaufend erweitert.

Nun folgt die Definition eines flachen Systems und eines flachen Ausgangs geméaf [66,
65, 67, 58, 29, 31]. Um die Anschaulichkeit zu erhdhen, wird fiir das System eine Zu-
standsraumdarstellung gewéhlt. Die Flachheitseigenschaft ist jedoch unabhéngig von der
Systemdarstellung und lésst sich auch z. B. fiir implizite Systemdarstellungen formulie-
ren.

Definition 2.1 Flaches System
FEin nichtlineares System mit Zustand & und Eingang « in der Form

I=f(Za) mit T=(x1,...,20)", @=(ur, ... ,um)" (2.77)
ist differentiell flach oder kurz flach, wenn es einen (fiktiven) Ausgang

7=, ym)’ mit dimy =dimd =m (2.78)

gibt, der folgende Bedingungen, zumindest lokal um einen Punkt Z, erfiillt:

1) Der Ausgang ¥ lésst sich als Funktion des Zustands &, des Eingangs @ und einer
(ks)

endlichen Anzahl von Zeitableitungen w; "’ mit k; = 1, ..., o; ausdriicken, d.h. es
gilt:
7= $<f,u1,a1, ...,u&al), ey Uy, U, ...,u,(f;m)>
- e (2.79)
:¢@ﬂﬂﬂwwﬁ@)
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2.4 Flache Systeme

2) Die Zustandsvariable # und der Eingang  lassen sich als Funktion des Ausgangs

und einer endlichen Anzahl von Zeitableitungen yi(ki) mit k; = 1, ..., 5; ausdriicken,
d. h. es gilt:
S 7 . -1 — R (B
$:¢1(y17?/17~-7y§ﬁl )7"'7ym7"'7yr(7§m 1)):¢1<yay77y(18 1)) (2808')
ﬁ:JQ (yl»yh "'7y§61)7 sy Ymy, --'aygr?m)) :7;2 (gvzja ’g’(ﬁ)> (280b)

Sind diese Bedingungen erfiillt, dann ist ¢ ein flacher Ausgang des Systems (2.77).

Der Ausgang ist in (2.78) so gewéhlt, dass die Anzahl seiner Komponenten gleich der
Anzahl m der differentiell unabhéngigen Eingangsgrofien @ des flachen Systems ist. Auf-
grund (2.80b) folgt daraus, dass die Komponenten von ¥ differentiell unabhéngig sind
[31, 65], d. h. es existiert keine Differentialgleichung der Form

Aus der Definition flacher Systeme folgen direkt einige Eigenschaften. Gemafl (2.80) las-
sen sich sdmtliche Zustands- und Eingangsgrofien durch den flachen Ausgang und dessen
zeitliche Ableitungen darstellen. Das bedeutet, dass durch die Trajektorien des flachen
Ausgangs die gesamte Dynamik des Systems festgelegt ist. Der flache Ausgang beschreibt
das dynamische Verhalten des Systems vollstandig [66]. Insbesondere lassen sich aus den
ausreichend oft differenzierbaren Solltrajektorien ¢ fiir den flachen Ausgang ¢ des nicht-
linearen Systems diejenigen Trajektorien berechnen, die man auf den Eingang @ geben
muss, damit der Ausgang exakt den Solltrajektorien folgt. Dabei lassen sich gemafl (2.81)
die Komponenten von ¢ unabhingig voneinander vorgeben, sie sind differentiell unabhén-
gig. (2.80b) fithrt also unmittelbar zu einer geeigneten Vorsteuerung zur Trajektorienfolge
des flachen Ausgangs:

6: &Q(g&g&j& 7275(6)) (282)
Siehe auch Abbildung 2.3. (2.82) wird auch als inverses System bezeichnet [66].

N
Ys flachheitsbasierte 4 | flaches System | ¥ = Us

P —— F—

Vorsteuerung (2.82) (2.77), (2.78)

Abbildung 2.3: Flachheitsbasierte Vorsteuerung

Die Vorsteuerung (2.82) ist zur Trajektorienfolge geeignet, wenn das System (2.77) stabil
ist, die Modellierungsfehler und Stérungen ausreichend klein und die Anfangswerte des
Systems hinreichend genau bekannt sind. Falls dies nicht der Fall ist, ist eine Trajekto-
rienfolgeregelung notwendig, siche Abschnitt 2.4.3.

4Daher wird auch regelméafig der Zusatz , differentiell im Zusammenhang mit Flachheit verwendet. Zur
Berechnung der Systemgrofen wird die Differentiation, nicht aber die Integration bendtigt [67].
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Steuerbarkeit und Beobachtbarkeit Der Zusammenhang zur Steuerbarkeit [1] linearer
Systeme ist offensichtlich: Flache nichtlineare Systeme konnen als Verallgemeinerung der
linearen steuerbaren Systeme aufgefasst werden [66, 29]. Fiir lineare Systeme ist Flachheit
und Steuerbarkeit identisch: Lineare Systeme sind genau dann flach, wenn sie steuerbar
sind und umgekehrt [57, 1].

Flache Systeme sind zudem tiber den flachen Ausgang beobachtbar: Geméa$ (2.80a) kann
der zeitliche Verlauf des Zustands & aus dem zeitlichen Verlauf des flachen Ausgangs i
rekonstruiert werden.

Bestimmung eines flachen Ausgangs FEin flacher Ausgang ist in der Regel nicht ein-
deutig und hat viele Alternativen, die ineinander umgerechnet werden kénnen [66, 57].
Kandidaten fiir die Komponenten des flachen Ausgangs miissen meist heuristisch gesucht
und die Flachheit muss dann durch Uberpriifung der Bedingungen der Definition 2.1
bewiesen werden. Vielversprechend sind oft die Kandidaten, die inklusive ihrer Ableitun-
gen das dynamische Verhalten des Systems vollstandig beschreiben [66]. Idealerweise sind
die Komponenten des flachen Ausgangs die Regelgréfien. Dann ist dieser flache Ausgang
besonders geeignet fiir die Trajektorienfolgeregelung. Fiir einige nichtlineare Systemklas-
sen gibt es notwendige und/oder hinreichende Kriterien fiir die Existenz eines flachen
Ausgangs und zielgerichtete Verfahren fiir dessen Suche, siehe z. B. [65, 48].

2.4.2 Exakte Eingangs-/Zustandslinearisierung

Die flachen Systeme stehen im Zusammenhang mit der Klasse der exakt eingangs-/zu-
standslinearisierbaren Systeme. So ldsst sich jedes flache System durch eine quasi-stati-
sche und eine endogene Zustandsrickfihrung exakt linearisieren [65]. Die quasi-statische
und die endogene Zustandsriickfihrung gehoren zu den dynamischen Zustandsrickfiih-
rungen. Durch die dynamische Zustandsriickfiihrung und eine Zustandstransformation
wird das nichtlineare System in ein lineares System iiberfiithrt, das das exakt gleiche dy-
namische Verhalten aufweist. Es erfolgt keine Naherung wie z. B. bei einer Linearisierung
durch Taylor-Reihenentwicklung. Fiir das so exakt linearisierte System kénnen dann die
giangigen Regelungsverfahren fiir lineare Systeme verwendet werden, was z.B. auch die
Trajektorienfolgeregelung vereinfacht. Von der Eingangs-/Zustandslinearisierung zu diffe-
renzieren ist die Fingangs-/Ausgangslinearisierung, bei der z. B. noch eine (ggf. instabile)
interne Dynamik vorhanden sein kann.

Endogene Zustandsriickfiihrung

Fiir die exakte Eingangs-/Zustandslinearisierung werden neue Eingénge 5 eingefiihrt:

—

52(51)7§M)T mit glzyz(lil) ’ 2217 BN L ZI{ZETL (283)
=1
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(Hi), . ,yi(’B ) durch die Zeitableitungen

i

Ersetzt man in (2.80) die hoheren Ableitungen y
von (2.83),
ghed — stk =0, Bi— R (2.84)

1

erhalt man

g ey

- - —1 —k1—1
.f:a(yl,...,y%fil ), 51,...,€§61 m1 )

(2.85a)
Ymy - - - 71%(:’"71), é-’mv e 757(57%7%“171))
U= J(yl, ... ,ygm_l), ST ’§§61—n1)7 ceey
(2.85b)

Ym,y - - 7y7(7§m*1)7 gma st gmiﬁm))

(2.85a) kann als verallgemeinerte Zustandstransformation interpretiert werden [65], die

den Zustand ¥ in einen neuen Zustand Z transformiert:
N T .
Z= (211, s Zlprs - s Zmds - -3 Zmopy) It

(kim1) .
Ziki = Y , i=1,....m, k=1,...,K

(2.86)

Diese Zustandstransformation lésst sich unter Nutzung von (2.79), (2.77) darstellen als

F=a (70,4, ...,.a"V) . (2.87)

Da der neue Zustand Z von den Zeitableitungen des Eingangs # abhingen kann, wird er
auch verallgemeinerter Zustand genannt [65]. Die Dimension der Zustande 2 und & muss
nicht gleich sein, durch die Zustandstransformation kénnen weitere Zustande eingefiihrt
werden: dim 2 > dim 7.

Mit der Zustandstransformation (2.86) stellt (2.85b) eine sogenannte endogene Zustands-
rickfihrung der Form

7= J(;Eé ...,g(ﬁ@) (2.88)

dar. Die Bezeichnung endogene Zustandsrickfihrung wird verwendet, da nur solche Zu-
stande z; j, eingefithrt werden, die ohne Integration, d. h. allein durch Differentiation und
algebraische Umformungen aus den Systemgrofien (Zustand #, Eingang ), also aus den
im Inneren erzeugten, den endogenen Grofien, gebildet werden konnen [65].

Die Zusammenhiinge (2.87), (2.88) lassen sich nach # bzw. £ auflésen [65]:

f:&(:gi...,gw) (2.89)

E= (7 i, ....a") (2.90)
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Quasi-statische Zustandsriickfiihrung

Als Spezialfall der endogenen Zustandsriickfiihrung soll nun die quasi-statische Zustands-
rickfihrung dargestellt werden. Sie hat die Form [65]:

a:ﬁ@agg“w§@> (2.91)
Fiir die neuen Eingénge { muss dabei

{=d(zaa ....a") (2.92)
gelten. Die Zustandstransformation hat die Form:
7=a (%), ZeR" (2.93)

Im Gegensatz zur endogenen Zustandsriickfiihrung sind bei der quasi-statischen Zustands-
riickfithrung die Dimensionen der Zustédnde Z und Z gleich. Daher kommt auch der Begriff
quasi-statische Zustandsrickfiihrung: es werden keine weiteren Zusténde, also keine zu-
sétzliche Dynamik, eingefithrt. Es gilt dim 2’ = dim Z# und damit fiir die Summe der x;
in (2.83):

Z Ki=mn (2.94)

Statische Zustandsriickfiihrung

Die statische Zustandsriickfiihrung ist wiederum ein Sonderfall der quasi-statischen Zu-
standsriickfiihrung. Mit der statischen Zustandsriickfiilhrung lésst sich das flache System
(2.77) exakt linearisieren, falls die Summe der f; in (2.80b) gleich der Dimension von &
ist [57):

f: pi=n (2.95)
i=1

Die statische Zustandsriickfithrung und die zugehorige Zustandstransformation haben
dann die Form [65]:

7= J(f 5) , £eR™, Ranga‘z’g?g) = (2.96)
7=a(7), ZeR" (2.97)

Im Unterschied zur quasi-statischen Zustandsriickfithrung ist die statische Zustandsriick-
flihrung also nicht von den Ableitungen der Eingénge { abhingig. Alle zustandslinearisier-
baren Eingroflensysteme (m = 1) lassen sich durch eine statische Zustandsriickfithrung
exakt linearisieren [65].
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Lineares System

Durch die endogene und die quasi-statische Zustandsriickfithrung (2.91), (2.88) wird das
nichtlineare System (2.77) in ein lineares System mit dem Zustand Z und Eingang £ in
Brunovsky-Normalform transformiert:

Zik =Zig+1, k=1, ...,k—1, i=1,...,m (2_98&)
Ziw, =& i=1,...,m (2.98b)

Dieses lineare System verfiigt {iber die exakt gleiche Dynamik wie das nichtlineare System
[65], siche Abbildung 2.4. Die endogene und die quasi-statische Zustandsriickfithrung sind
daher exakt linearisierende Zustandsriickfiihrungen. Die Brunovsky-Normalform besteht
aus m Integrator-Ketten der Lange k;, wie im unteren Teil (b) von Abbildung 2.4 darge-
stellt. Die Integrator-Ketten sind nicht miteinander gekoppelt, die exakt linearisierenden
Zustandsriickfithrungen fithren zu einer vollstdndigen Entkopplung des Systems beziiglich
seines Ausganges. Wenn das nichtlineare System (2.77) durch die statische Zustandsriick-
fithrung (2.96) zustandslinearisierbar ist, fiihrt auch dies zu einem System in Brunovsky-
Normalform.

Die Tatsache, dass fiir jedes flache System ein lineares System mit gleicher Dynamik
existiert, veranschaulicht die Bezeichung , flaches System*: Ein flaches System kann im
transformierten linearen Zustand Z in linearen Rdumen dargestellt werden. Die Koordi-
naten Z beschreiben dabei sdmtliche Systemgrofien — die Zustidnde und die Eingénge des
Systems, inklusive deren zeitliche Ableitungen — vollstdndig. Die neuen Koordinaten Z ste-
hen mit den Originalkoordinaten in einem (formal eindeutig umkehrbaren) nichtlinearen
Zusammenhang [65].

o linearisierende iU | flaches System .
3 Zustandsriickfiihrung (2.77), (2.78) Y
T
(a)
&1 M Al [ Rlki—1 ] 1,2 [ A1l
N f , f e — f > f N
§— 17
Em T Zmkm [ #mkm—1 1 <m,2 [ . ] #m,1
{7 J e

Abbildung 2.4: (a) Flaches System mit exakt linearisierender Zustandsriickfiihrung und
(b) lineares System in Brunovsky-Normalform mit gleicher Dynamik
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2.4.3 Trajektorienfolgeregelung

Aufgrund der exakten Linearisierbarkeit durch endogene und quasi-statische Zustands-
riickfithrungen eignen sich flache Systeme besonders gut fiir die Trajektorienfolgeregelung.
Fiir die resultierende lineare Systemdynamik (Abbildung 2.4) ldsst sich ein Regler mit
den {iblichen Entwurfsverfahren fiir lineare Systeme auslegen, der das System stabilisiert
sowie kleinere Storungen und Modellierungsfehler ausgleicht.

Eine mogliche Regelung hat folgende Struktur [65, 1, 57]:
Ki—1 ) )
j=0

Sie erlaubt die Vorgabe der linearen Dynamik des Trajektorienfolgefehlers € = ¢ — .
Durch geeignete Wahl der Koeffizienten p; ; kénnen die Eigenwerte bzw. die Nullstellen
des charakteristischen Polynoms so eingestellt werden, dass die Fehlerdynamik

Ki—1

S ST I R (2100
j=0

asymptotisch stabil ist.

In (2.99) ist zu erkennen, dass der neue Eingang E primér durch den Sollwert der hochsten
Ableitung des flachen Ausgangs 375('{") vorgesteuert wird. Fiir die Regelung werden eben-
falls Solltrajektorien fiir die niedrigeren Ableitungen yz(fs) mit j =0, ..., k; — 1 bendtigt.
Wenn keine Stérungen und Modellfehler vorhanden sind, wird die Summation in (2.99)

zu null.

46



2.5 Satellitennavigation

2.5 Satellitennavigation

GPS wird heutzutage oftmals als Synonym fiir Navigation verwendet. GPS als Kurzform
von NAVSTAR GPS ist das Akronym fiir ,Navigational Satellite Timing and Ranging —
Global Positioning System“ und bezeichnet das US-amerikanische Satellitennavigations-
system. Das russische Pendent GLONASS?® ist weniger bekannt, wurde jedoch parallel
zu GPS entwickelt und ist wie GPS seit den 1990er-Jahren betriebsbereit. Als Oberbe-
griff fiir globale Satellitennavigationssysteme hat sich GNSS als Akronym fiir ,,Global
Navigation Satellite System“ im Englischen etabliert.

Sowohl GPS als auch GLONASS sind primér militdrische Systeme. Mit Abschalten der
kiinstlichen Signalverschlechterung (selective availability) von GPS im Jahr 2000 verbes-
serte sich die fiir die zivile Nutzung erreichbare Genauigkeit deutlich. Wéhrend Satelliten-
navigation zu Beginn vor allem in Luft- und Schifffahrt eingesetzt wurde, ist sie heutzuta-
ge aus vielen Bereichen des Geschifts- und Privatlebens nicht mehr wegzudenken. Neben
der Erweiterung um den Navigationsmassenmarkt im Automobil- und Mobiltelefonsek-
tor hat die Nutzung von GNSS lingst auch Geschéftsfelder wie Logistik, Landwirtschaft
und Tourismus erreicht. Die genaue Positions-, Geschwindigkeits- und/oder Zeitbestim-
mung per GNSS ist oftmals ein entscheidender Faktor, der bestimmte Anwendungen erst
realisierbar macht.

Aufgrund der groflen Bedeutung, die Satellitennavigation mittlerweile fiir Gesellschaft,
Wirtschaft und Verkehr sowie fiir 6ffentliche Aufgaben wie Rettungsdienste, Polizei und
Verteidigung hat, bauen die Européische Union und die Volksrepublik China mit ,,Ga-
lileo“ und , BeiDou“ jeweils eigene GNSS auf. Dadurch wird die Abhéngigkeit von den
USA und der Russischen Foderation verringert, die jederzeit die 6ffentlich nutzbaren Si-
gnale ihrer Systeme verschlechtern oder abschalten kénnten. Mit Galileo und BeiDou
gibt es vier globale Satellitennavigationssysteme. Sie sind interoperabel und kénnen von
GNSS-Empfingern gleichzeitig genutzt werden. Die genutzten Frequenzbénder der zivilen
Signale sind in Abbildung 2.5 dargestellt.

Der GSA GNSS Market Report [25] prognostiziert fiir die Zahl aller jéhrlich verkauf-
ten GNSS-Empfanger einen kontinuierlichen Zuwachs von 1,8 Mrd. Gerédten in 2019 auf
2,8 Mrd. in 2029. Unbemannte Luftfahrzeuge haben sich zu einem signifikanten GNSS-
Marktsegment hinter Consumer-Geréten (mit Smartphones, Wearables) und Automotive-
Applikationen entwickelt. Durch eine Verdreifachung der Zahl der verkauften Einheiten
in den letzten drei Jahren hat das Segment der unbemannten Luftfahrzeuge klassische
Segmente wie Schifffahrt, Luftfahrt und Landwirtschaft iiberholt und es wird im néchsten
Jahrzehnt weiter wachsen.

Je nach Anwendung ergeben sich unterschiedliche Anforderungen an die Satellitenna-
vigation [25]. Wéhrend es fiir manche professionellen Anwendungen vor allem auf Ge-
nauigkeit ankommt, sind fiir Massenmarktanwendungen eher Verfiigharkeit, Kontinuitét
und die Zeit bis zur ersten Positionsbestimmung wichtig. Fir sicherheitskritische Anwen-
dungen stehen wiederum Integritdt und die Robustheit gegen Angriffe wie Spoofing und

SGLONASS ist ein Akronym fiir ,,Globalnaja nawigazionnaja sputnikowaja sistema*

47



2 Grundlagen

Jamming im Vordergrund. Die Genauigkeit von Satellitennavigation kann z.B. durch
die Nutzung mehrerer Frequenzen und durch differentielle Korrekturverfahren, fiir die
satellitenbasierte oder bodengebundene Augmentierungssysteme genutzt werden, erhéht
werden. Dadurch, dass immer mehr Empfanger mehrere GNSS unterstiitzen, verbessern
sich fur diese Empfanger unter schwierigen Empfangsbedingungen wie in der Stadt oder
im Gebirge die Verfiigbarkeit und Kontinuitat der Positions- und Zeitbestimmung und die
erreichbare Genauigkeit. Integritétsinformationen fiir sicherheitskritische Anwendungen
kénnen etwa durch das GNSS selbst oder durch Augmentierungssysteme zur Verfiigung
gestellt oder z. B. durch Plausibilitdtschecks im Vergleich mit anderen Sensoren gewonnen
werden.

Das japanische QZSS und das indische IRNSS/NavIC sind regionale Satellitennaviga-
tionssysteme, die in einem beschrdnkten Gebiet eine Positionsbestimmung ermdéglichen
und interoperabel zu den GNSS sind.

Satellitenbasierte Augmentierungssysteme (SBAS) wie das amerikanische WAAS, das eu-
ropéische EGNOS, das japanische MSAS, das indische GAGAN und das russische SDCM
senden mit geostationdren Satelliten Korrekturdaten und Integritatsinformationen fiir die
Satellitennavigationssysteme aus. Die Korrekturen (siehe Abschnitt 2.5.3) sind nur jeweils
fiir den Kontinent bzw. die Region giiltig. Die SBAS nutzen dabei die Frequenzen der Sa-
tellitennavigationssysteme, sodass die GNSS-Empfénger keinen separaten Empfangskanal
benotigen.

Bodengebundene Augmentierungssysteme (GBAS) senden Korrekturdaten und Integri-
tétsinformationen fiir die Satellitennavigationssysteme iiber eine Funk-, Internet- oder
Telefonverbindung von Stationen auf der Erdoberfliche aus. Aufgrund ihres meist deut-
lich kleineren Giiltigkeitsgebietes erlauben sie — verglichen mit SBAS — eine noch genaue-
re Korrektur der GNSS-Positionsbestimmung. GBAS werden z. B. fiir Instrumentenlan-
desysteme fiir Verkehrsflugzeuge sowie fiir Fahrzeugsteuerungen im Bauwesen und in
der Landwirtschaft eingesetzt. Mit den per GBAS erméglichten RTK-Korrekturverfahren
(siehe Seite 62), die u. a. in der Landesvermessung eingesetzt werden, konnen Positionsge-
nauigkeiten im Zentimeterbereich erreicht werden. Auch in der vorliegenden Anwendung
werden RTK-Korrekturdaten genutzt, um eine hoch genaue Positionsbestimmung von
Quadrokopter und Zielobjekt zu ermdglichen, sodass der Quadrokopter das Objekt wie
gewtnscht verfolgen und die Kamera prézise darauf ausrichten kann.

2.5.1 Globale Satellitennavigationssysteme

GPS Die GPS-Satellitenkonstellation umfasst nominell 24 Satelliten auf sechs Erdum-
laufbahnen [12], vgl. Abschnitt 2.5.2.1. Diese gehoren mit einem Radius von 26 600 km zu
den ,mittleren Erdumlaufbahnen“S. Ein GPS-Satellit umkreist die Erde in knapp 12 Stun-
den. Die Inklination der Bahnebenen, die Neigung gegeniiber der Aquatorebene, betrigt
55°. Aktuell sind mehr als 30 GPS-Satelliten in Betrieb [82] (Stand Oktober 2020). Die
zusétzlichen Satelliten belegen weitere Slots auf den sechs Umlaufbahnen. Damit sind auf

Ssiehe Abschnitt 2.5.2.1
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Abbildung 2.5: Zivile GNSS-Frequenzbénder

jedem Punkt der Erde ohne Hindernisse jederzeit ca. 7 bis 13 GPS-Satelliten zu sehen,
wobei sie an Nord- und Siidpol nur eine Elevation” von knapp 50° erreichen [81].

Urspriinglich waren nur die Navigationsnachrichten des C/A-Signals im L1-Frequenz-
band (siehe Abschnitt 2.5.2.2) fiir zivile GPS-Empfénger nutzbar. Die militarischen P(Y)-
Signale im L1- und L2-Band sind fiir zivile Empfanger nicht dekodierbar. Trotzdem kann
ein Mehrfrequenzempfénger die Gleichheit der Y-Codesequenzen auf L1 und L2 ausnut-
zen und so den Signallaufzeitunterschied zwischen beiden Frequenzen berechnen, um den
Ionosphérenfehler zu kompensieren (siche Seite 56).

Im Zuge der Modernisierung von GPS werden mit L2C, L5 und L1C weitere zivil nutzba-
ren Signale eingefiihrt, sieche Abbildung 2.5. Das L2C-Signal ist mit dem Start der ITR-M
Satelliten seit 2005 und das L5-Signal mit den ITF-Satelliten seit 2010 verfiigbar. L1C
wird mit den IITA-Satelliten kommen, von denen 2018 und 2019 jeweils einer gestartet
wurde. Die Inbetriebnahme der neuen zivilen GPS-Signale ist noch nicht abgeschlossen
und die Signale diirfen nur ,auf eigenes Risiko* genutzt werden [12] (Stand April 2020).

GLONASS Die GLONASS-Satellitenkonstellation ist mit 24 aktiven Satelliten auf 3
Erdumlaufbahnen aktuell vollsténdig [39] (Stand Oktober 2020). In der Vergangenheit
war die Zahl der Satelliten nicht immer ausreichend, um eine vollstindige Abdeckung

"Als Elevation wird der Hohenwinkel eines Himmelskérpers, also der Winkel z. B. eines Satelliten iiber
der lokalen horizontalen Ebene, bezeichnet.
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zu gewahrleisten. Die Satelliten befinden sich auf mittleren Erdumlaufbahnen mit einem
Radius von 25500 km. Die Inklination der Bahnebenen ist mit 64,8° grofler als bei GPS,
sodass sich die Abdeckung in hohen Breitengraden verbessert. So betrigt die Elevation”
der Satelliten an den Polen bis zu 58°. Die zivilen GLONASS-Frequenzbéander sind in
Abbildung 2.5 dargestellt. Zum Unterschied der FDMA-Signale L10F, L20F und der
CDMA-Signale L30C, L20C, L10C siehe Abschnitt 2.5.2.2.

Galileo Das européische globale Satellitennavigationssystem ,,Galileo* ist das einzige
GNSS, das unter ziviler Kontrolle steht. Im Dezember 2016 ging Galileo von der Test- in
die initiale Betriebsphase iiber. Seitdem sind die ,,Galileo Initial Services“ offiziell nutz-
bar. Fiir den Vollausbau (,,Full Operational Capability“, FOC) sind eine Konstellation mit
24 Satelliten und 6 Reservesatelliten sowie weitere Dienste geplant [27]. Die drei Erdum-
laufbahnen der Galileo-Satelliten haben einen Radius von 29 600 km und eine Inklination
von 56°, sind also mit denen von GPS und GLONASS vergleichbar.

In den Jahren 2011 und 2012 wurden mit den vier In-Orbit-Validation-Satelliten (IOV)
die ersten der zurzeit aktiven Galileo-Satelliten auf ihre Erdumlaufbahnen gebracht. Mit
dem Start von 22 FOC-Satelliten von August 2014 bis Juli 2018 sind also 26 Galileo-
Satelliten in Betrieb, von denen seit der Freigabe der letzten Charge im Februar 2019
insgesamt 22 nutzbar sind [23] (Stand Oktober 2020).

Zu den initialen Diensten, die seit Dezember 2016 zur Verfiigung stehen, gehort der
,Open Service* (OS), der ,,Public Regulated Service“ (PRS) und der ,,Search and Rescue
Service“ (SAR) [24]. Der Open Service, der die Frequenzbédnder E1 und E5 nutzt (siehe
Abbildung 2.5), kann weltweit kostenlos genutzt werden. Der PRS ist ein verschliisselter
Dienst mit hoherer Kontinuitdt und Robustheit, der nur Institutionen mit hoheitlichen
Aufgaben wie Rettungsdiensten und Polizei zur Verfiigung steht. Der SAR-Dienst ist in
das internationale Such- und Rettungssystem COSPAS-SARSAT integriert. Die Galileo-
Satelliten empfangen und orten Notruf-Signale z. B. von Schiffen und Luftfahrzeugen und
bestédtigen dem Sender seit Anfang 2020 auch den Eingang des Notrufs bei der Leitstelle
durch einen Riickkanal (RLS).

Als Erweiterung des Open Service ist geplant, dass dessen Navigationsnachrichten au-
thentifiziert werden konnen (OS-NMA), sodass ein Empfanger feststellen kann, ob die
Nachricht tatséichlich von einem Galileo-Satelliten und nicht von einem Angreifer gesen-
det wurde [27]. AuBerdem sind mit dem ,High Accuracy Service* und dem ,,Commercial
Authentication Service“ zwei weitere Dienste geplant. Der kostenlos nutzbare High Accu-
racy Service soll als Ergénzung zum Open Service im E6-Frequenzband Korrekturdaten
fiir Precise-Point-Positioning (PPP) senden und so Positionsgenauigkeiten unter 20 cm
ermoglichen [24]. Mit dem Commercial Authentication Service wird einem kontrollierten
Nutzerkreis durch verschliisselte Elemente der Navigationsnachrichten im E6-Band eine
weitere Authentifikationsmoglichkeit zur Verfiigung gestellt, mit der er die Vertrauens-
wiirdigkeit der Navigationsnachrichten tiberpriifen kann.
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BeiDou Das chinesische ,BeiDou Navigation Satellite System® (BeiDou/BDS) deckte
in der zweiten Ausbaustufe BDS-2, die seit Dezember 2012 im reguldren Betrieb war,
mit Satelliten auf geostationdren und geneigten geosynchronen Orbits® (GEO, IGSO) die
Region Asien-Pazifik ab. Die dritte Ausbaustufe BDS-3 umfasst mit 24 MEO®-, 3 GEO-
und 3 IGSO-Satelliten insgesamt 30 Satelliten. Durch die héhere Zahl der MEO-Satelli-
ten wird eine weltweite Abdeckung erreicht. Die zivilen BeiDou-Frequenzbénder sind in
Abbildung 2.5 dargestellt. Seit Dezember 2018 ist BDS-3 im Basisbetrieb fiir die Nutzung
freigegeben. Im Juni 2020 startete der letzte Satellit, sodass die BDS-3-Konstellation jetzt
vollsténdig ist [59, 79].

2.5.2 Funktionsprinzip Satellitennavigation

Globale Satellitennavigationssysteme erlauben es einem GNSS-Empfanger, seine Positi-
on, Geschwindigkeit und Zeit (PVT: position, velocity, time) zu bestimmen. Anhand der
von den GNSS-Satelliten ausgesandten Signale bestimmt der Empfinger ihre Laufzeit,
um u. a. seine Entfernung zu den Satelliten zu ermitteln. Da sich die elektromagnetischen
Wellen mit Lichtgeschwindigkeit ausbreiten, sind die Anforderungen an die Genauigkeit
der Signallaufzeitmessung hoch. So fithrt z. B. ein Zeitfehler von 100 ns bereits zu einem
Entfernungsfehler von 30 m. Die GNSS-Satelliten verfiigen daher iiber Atomuhren, die
eine hohe Zeitstabilitdt aufweisen. Da Atomuhren fiir die meisten GNSS-Empféanger aus
Kostengriinden keine sinnvolle Losung sind, verwenden Empfianger meist Quarzoszilla-
toren. Der Empfangeruhrenfehler wird zusammen mit der Position geschéatzt. Wenn ein
Empfinger mindestens vier Satelliten empfingt, konnen bei bekannten Satellitenpositio-
nen die 3-D-Position und das Uhren-Offset des Empfiangers bestimmt werden.

2.5.2.1 Umlaufbahnen

Die Satelliten der GNSS bewegen sich aufgrund der Gravitationskraft der Erde (2.5)
naherungsweise auf elliptischen Bahnen um die Erde. Diese Ellipsen kénnen durch die
grofle Halbachse a, die Exzentrizitét e, drei Parameter fiir die Lage der Ellipse beziiglich
des Schwerpunktes der Erde und eine Bezugszeit, die sog. Epoche, beschrieben werden®.
Die tatséchlichen Satelliten-Bahnen weichen aufgrund der UnregelméfBigkeit des Gravi-
tationsfelds der Erde, der Massenanziehung des Mondes und weiterer wirkender Kréfte
von idealen Ellipsen ab. Jeder GNSS-Satellit sendet in seinen Navigationsnachrichten
die Parameter seiner Umlaufbahn inklusive diverser Korrekturparameter [27, 12]. Diese
Parametersitze, die sog. Ephemeriden, werden regelméaflig aktualisiert und anhand der
Messungen der Referenzstationen am Boden an die tatsdchlichen Satellitenbahnen ange-
passt. Neben den eignen Ephemeriden sendet jeder Satellit aulerdem die Bahnparameter
aller Satelliten der Konstellation in Form des weniger genauen sog. Almanachs.

8siche Abschnitt 2.5.2.1
9Die nominelle Exzentrizitit der Bahnellipsen der Satelliten von GPS, GLONASS, Galileo und der MEO-
Satelliten von BeiDou ist null. Die nominellen Bahnen sind also kreisférmig mit a als Radius.
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Abbildung 2.6: GNSS-Satellitenkonstellation wiahrend des Flugversuchs, der in Abschnitt
6.1.1 dargestellt ist (Quelle: [81])

Fiir die Satelliten von GPS, GLONASS, Galileo und BeiDou auf mittleren Erdumlaufbah-
nen (MEO) betriigt die Neigung der Bahnebenen gegeniiber der Aquatorebene, die Inkli-
nation, zwischen 55° und 58°, sieche Abschnitt 2.5.1. Satelliten auf geosynchronen Orbits
umkreisen die Erde in einer Héhe von 35786 km iiber der Erdoberflache innerhalb eines
siderischen Tages (23h, 56 min und 4s). Dadurch ist ihr Orbit synchron mit der Erddre-
hung. Ein geostationédrer Orbit (GEO) ist ein geosynchroner Orbit mit einer Inklination
von 0°. Geostationdre Satelliten z.B. von BeiDou, EGNOS und WAAS bleiben daher
scheinbar ,stationar® {iber einem Punkt des Erdédquators. Ein geneigter geosynchroner
Orbit (IGSO), den z. B. die BeiDou-IGSO-Satelliten haben, ist ein geosynchroner Orbit
mit einer von null verschiedenen Inklination. Die Bodenspur, die senkrechte Projektion
der Bahn auf die Erdoberflache, hat die Form einer Acht iiber dem Erdéquator.

Abbildung 2.6 zeigt exemplarisch die GNSS-Satelliten, die wihrend des in Abschnitt
6.1.1 dargestellten Flugversuchs verfiighar waren. Die Grafik visualisiert Elevation” und
Azimut!'® der Satelliten fiir den Zeitpunkt und den Ort des Flugversuchs sowie deren Pfad
fir 6 Stunden.

10 Als Azimut wird der Horizontalwinkel eines Himmelskorpers gegeniiber einer Himmelsrichtung bezeich-
net — hier der Horizontalwinkel zwischen der Satellitenposition und Norden, siehe auch (5.121).
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2.5.2.2 Signale

Die GNSS-Satelliten senden in verschiedenen Frequenzbédndern mit Tragerfrequenzen zwi-
schen 1,1 und 1,6 GHz, siehe Abbildung 2.5. Einfache Empfinger verarbeiten meist nur
eine Tragerfrequenz. Ein Mehrfrequenz-Empfinger kann die frequenzabhingigen Lauf-
zeitverzogerungen der Satelliten-Signale in der Ionosphére (siehe Seite 56) kompensieren
und so die Positionslésung verbessern.

Die Signalleistung der GNSS-Signale ist verglichen mit anderen Funkstandards sehr ge-
ring [27, 12]. Wenn die Signale den Empfianger erreichen, liegen sie deutlich unter dem
Rauschlevel. Die Signalleistung wird oft als Trégerrauschverhéltnis (C/N,, ,carrier-to-
noise-ratio®) ausgedriickt.

Um die Satellitensignale im Empfinger iiber das Rauschlevel heben zu kénnen, wer-
den verschiedene Codemultiplexverfahren (CDMA) eingesetzt. Dazu wird eine bekannte,
pseudo-zufillige Codesequenz, die PRN (,,pseudo random noise“) oder ,ranging code* ge-
nannt wird, zusammen mit einer Navigationsnachricht im Satelliten auf die harmonische
Schwingung des Tragers moduliert.

Bei GPS, Galileo und BeiDou senden die Satelliten jeweils auf den gleichen Tréagerfrequen-
zen. Da jeder Satellit einen anderen PRN-Code verwendet, wird die Trennung der Signale
mehrerer Satelliten im Empfénger erst durch CDMA méglich. Bei GLONASS kommt zur
Unterscheidung der Satelliten ein Frequenzmultiplexverfahren (FDMA) zum Einsatz. Die
GLONASS-Satelliten verwenden dabei eine gleiche PRN, aber unterschiedliche Frequen-
zen. Wéhrend dltere GLONASS-Satelliten nur FDMA-Signale senden, nutzen seit 2014
gestartete Satelliten neben FDMA auch CDMA in verschiedenen Frequenzbéndern [39].

Die PRNs des ersten zivil nutzbaren GPS-L1-Signals, die C/A-Codes (,coarse/acquisi-
tion*), werden nach der Exklusiv-Oder-Verkniipfung mit der Navigationsnachricht per
bindrer Phasenumtastung (BPSK) auf die Trégerfrequenz aufmoduliert. Die C/A-Codes
haben eine Chiprate!! von 1,023 MChips/s und wiederholen sich alle 1023 Chips, also jede
Millisekunde [12]. Die Tréagerfrequenzen sind exakte Vielfache dieser Chiprate. So passen
z.B. genau 1540 Wellenldngen der L1-Tragerfrequenz 1575,42 MHz in einen Chip. Die
Datenrate der Navigationsnachrichten auf dem L1-C/A-Signal liegt mit 50 Bit/s deut-
lich unter der Chiprate der PRN-Codes. Wahrend eines Bits werden die PRN-Codes also
20-mal wiederholt.

Fir die Galileo-Signale und fiir die neuen zivilen GPS-Signale wird als CDMA das BOC-
Verfahren (,,Binary Offset Carrier”) mit unterschiedlichen Parametern genutzt [27]. Dies
fiihrt verglichen mit BPSK zu einer zusétzlichen Bandspreizung, wodurch die Signale ro-
buster gegen Storungen werden. BeiDou und GLONASS nutzen als CDMA sowohl BPSK
als auch BOC. Die Navigationsnachrichten werden bei Galileo jeweils nur in den In-Phase-
Komponenten Eba-I, E5b-I, E1-B und E6-B der Signale iibertragen. Die Quadratur-Kom-
ponenten Eba-Q, E5b-Q, E1-C und E6-C enthalten keine Navigationsnachrichten, sondern

D4 die PRN-Codesequenzen keine Information enthalten, werden ihre Binérzahlen als ,,Chips“ und nicht
als ,Bits“ bezeichnet. Die Einheit fiir die Chiprate ist z. B. MChips/s also 10 Chips pro Sekunde.
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nur die PRN-Codes. Dadurch wird die Akquisition und das Tracking der Signale erleich-
tert, siehe Abschnitt 2.5.2.3f. Die Galileo-PRNs haben Chipraten von 1,023 MChips/s
(fir E1) bis 10,23 MChips/s (E5) und Léangen von 4092 (E1-B) bis 1023000 Chips
(Eba-Q), wiederholen sich also alle 4 bis 100ms [27]. Die Symbolraten der Navigations-
nachrichten betragen 50 Symbole/s auf Eba-I, 250 Symbole/s auf E5b-I und E1-B sowie
1000 Symbole/s auf E6-B.

Durch die Relativbewegung zwischen Satelliten und Empfénger treten auf den Satelli-
tensignalen Dopplerverschiebungen (2.113) der Sendefrequenzen in Abhéngigkeit von der
Relativgeschwindigkeit und von den Frequenzen auf. So kann z.B. bei einem auf der
Erdoberflaiche ruhenden Empfinger die Frequenzverschiebung der Tragerfrequenzen bei
mehreren kHz liegen. Fiir die Chiprate des C/A-Codes betrégt sie mehrere Hz [84].

2.5.2.3 Akquisition

Durch die Dopplerverschiebung ist die genaue Tragerfrequenz, mit der das Satellitensi-
gnal den Empfanger erreicht, erst einmal unbekannt. Auflerdem kennt der Empfanger
die zeitliche Verschiebung, die Phase, des PRN-Codes nicht. Daher muss ein Empfanger
einen Satelliten erst ,suchen®, bevor er ihn nutzen kann. Diese Suche wird Akquisition
genannt. Wenn der Empfinger iiber den aktuellen Almanach verfiigt und die Zeit zu-
mindest grob kennt, sind die Satelliten bekannt, die zu dem Zeitpunkt empfangbar sein
miissten. Der Empfanger hat den aktuellen Almanach ggf. noch gespeichert, er empfingt
ihn mit der Navigationsnachricht des ersten Satelliten, den er akquirieren konnte, oder er
ladt den Almanach aus einer anderen Quelle, z. B. dem Internet. Je genauer die Uhrzeit
bekannt ist, desto gezielter kann der Empféanger nach erwarteten Satelliten suchen. Der
Empfianger generiert mit seinen Codegeneratoren die PRN-Codesequenz des zu suchen-
den Satelliten und korreliert sie mit dem empfangenen Signal, das mit einer vermuteten
Tragerfrequenz demoduliert wurde [84]. Nur wenn die angenommene Verschiebung der
Codesequenz und die Frequenzverschiebung in etwa stimmen, liegt das Korrelationser-
gebnis iiber dem Rauschlevel. Sonst wird die generierte Codesequenz leicht verschoben
bzw. die angenommene Frequenzverschiebung angepasst. Die PRN-Codes sind dazu so
entworfen, dass ihre Autokorrelationsfunktion (A.19) fiir eine Verschiebung um null Chips
einen starken Peak aufweist und sonst nahezu null ist. Die PRN-Codes zweier Satelliten
sind orthogonal, d.h. ihre Kreuzkorrelationsfunktion (A.18) ist fiir alle Verschiebungen
nahe null.

2.5.2.4 Tracking

Nach der Akquisition eines Satelliten beginnt das Tracking seiner Signale. Die Empfianger-
Korrelatoren fithren dabei in Regelschleifen die generierten Signale den Satellitensignalen
nach. Der Empfinger kennt dadurch die zeitliche Verschiebung der PRN-Codesequenz
(Codephase), die Tragerfrequenzverschiebung und Trigerphase eines getrackten Satelli-
tensignals. Die Codephase kann typischerweise auf unter 1% der PRN-Chiplange genau
getrackt werden [28]. 1% PRN-Chiplédnge entsprechen z. B. beim C/A-Code ca. 10ns bzw.
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3 m. Durch héhere Chipraten z. B. beim Galileo E5-Signal (vgl. Abschnitt 2.5.2.2) werden
diese Zahlen noch deutlich kleiner.

Wenn ein Satellit zu lange z. B. durch Signalabschattungen nicht empfangen werden kann,
muss er reakquiriert werden. Die Zahl der Kanéle eines Empféangers bestimmt die maxi-
male Zahl der Satelliten, die er gleichzeitig akquirieren bzw. tracken kann. Dabei ben&tigt
der Empfanger pro Satelliten und Trégerfrequenz einen Kanal.

Die Navigationsnachrichten werden mit der Satellitenuhrzeit zeitgestempelt. Der Zeit-
stempel in einer Navigationsnachricht bezieht sich dabei auf den Anfang ihres ersten Bits.
Dieser Anfang und der des ersten Chips einer PRN sind zeitlich synchron. Durch Mit-
zéhlen der vollstdndigen PRN-Sequenzen seit Beginn der Navigationsnachricht und der
Chips der letzten begonnenen Sequenz sowie durch Ablesen des aktuellen Chip-Bruchteils
vom PRN-Korrelator kann der Empfanger mit dem Zeitstempel in der Nachricht die Sa-
tellitenuhrzeit 7; zum Sendezeitpunkt des aktuell empfangenen Signals bestimmen (,time
of arrival®).

Die Satellitenuhrzeit 7; unterscheidet sich von der GNSS-Systemzeit t:
7 =t + At; + 0t; (2.101)

Das Offset At; kann ein Empfinger aus Parametern in den Navigationsnachrichten be-
rechnen. Diese Parameter werden regelméfiig von den Bodenstationen angepasst. dt; ist
der verbleibende Restfehler.

2.5.2.5 Pseudorangemessung

Aus der aktuellen Empfangeruhrzeit 7/ (,time of measurement®), der Satellitenuhrzeit
7; zum Sendezeitpunkt, die anhand der PRN-Codesequenzen bestimmt wurde (,time of
arrival®, s.0.), und dem Satellitenuhrenoffset At; berechnet der Empfanger den Messwert
t/; der Signallaufzeit vom i-ten Satelliten zum Empfinger:

ty, =710 — (11 — At;) (2.102)

e

Wie die Satellitenuhren hat auch die Empfangeruhrzeit 7. ein Offset At. gegeniiber der
Systemzeit ¢:
=1+ At, (2.103)

Das Empfingeruhrenoffset At. ist zum Messzeitpunkt nicht genau bekannt und wird
zusammen mit der Position bestimmt, siehe Abschnitt 2.5.2.8.

Durch das Empfingeruhrenoffset handelt es sich bei #/; (2.102) nicht um einen Messwert
der tatséchlichen Signallaufzeit ¢;;, sondern einer ,Pseudo®-Signallaufzeit ¢,.

Der Empfénger berechnet aus der Satellitenuhrzeit 7; zum Sendezeitpunkt und dem aus
der Navigationsnachricht ermittelten Satellitenuhrenoffset At; die Systemzeit ¢ zum Sen-
dezeitpunkt als t ~ 7; — At;, vgl. (2.101). Dies erlaubt dann, mit den Ephemeriden (siehe
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Abschnitt 2.5.2.1) die geschatzte Position ]3; des Satelliten zum Sendezeitpunkt zu be-
stimmen.

Die geometrische Entfernung zwischen der Position p4 der Empfingerantenne und der
Position p; der Sendeantenne des i-ten Satelliten betrégt [pa — pi|. Als scheinbare Ent-
fernung bzw. ,,Pseudorange“ wird die Summe aus dieser geometrischen Entfernung und
dem Abstandsfehler bezeichnet, der durch das Empfangeruhrenoffset At. verursacht wird
[28]:

pi,5) = s — il + c AL, (2.104)
Dabei ist ¢ die Lichtgeschwindigkeit, also die Ausbreitungsgeschwindigkeit der Satelliten-
signale im Vakuum'2. Die Positionen von Empfingerantenne und Satelliten werden im
ECEF-Koordinatensystem angegeben (siehe Abschnitt 2.1.1). Jede Pseudorange p; zum
i-ten Satelliten ist also eine Funktion der Satellitenposition pj, fiir die der Schitzwert ﬁl
vorliegt, und einer Unbekannten &:

7= (ﬁj’T, cAte)T (2.105)

# hat vier Komponenten: drei Koordinaten (pa s, pay,paz)? der Empfinger-Position 5§
und das Empféngeruhrenoffset At..

Aus der Pseudo-Signallaufzeit ¢;; (2.102) wird die Beobachtungsgroe p; der Pseudorange
p;i berechnet:
pi =ct]; (2.106)
Das Messmodell fiir die Pseudorange fiir die Trégerfrequenz f; lautet [28]:
fiv1, |+ , .
7.11 +T; + ij,l + Vp;ji
! f (2.107)
= pi(Z,05) + Xi mit X :Ei+05ti+Jf7ﬂIi+n+ij,i+ij,i
J
Der Pseudorangefehler x;, der auch ,User Equivalent Range Error“ (UERE) genannt
wird, setzt sich aus verschiedenen Komponenten zusammen:

pi = pi(Z, ;) + ¢ty +

Der Ephemeriden-Fehler E; = p;(Z,p;) — pi(f,ﬁi) wird durch die Abweichung der un-
bekannten tatsédchlichen Satellitenposition p; von der angenommenen ﬁ} verursacht. 0t;
ist der verbleibende Satellitenuhrenfehler aus (2.101) nach der Korrektur von 7; mit At;.
Sowohl FE; als auch §t; wirken sich auf alle GNSS-Empféanger aus, die den i-ten Satelliten
verwenden.

fi+1/£;1; beschreibt den Fehler, der durch den Einfluss der Ionosphéren-Schicht der Atmo-
sphére auf die Satelliten-Signale auf dem Weg zum Empfanger entsteht. In der lonosphére
in Hohen zwischen 50 und 1000 km iiber der Erdoberfliche wirken sich freie Elektronen
und positiv geladene Molekiile auf die Phasen- und Gruppengeschwindigkeiten sowie auf

12Tn der Atmosphére weichen die tatsachlichen Gruppen- und Phasengeschwindigkeiten der Signale von
der Lichtgeschwindigkeit ab.
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den Pfad der Satellitensignale aus [28]. Diese Effekte sind frequenzabhéngig. Daher kann
ein Mehrfrequenzempfianger den Fehlereinfluss dieser Effekte auf die Pseudorangemessung
auf einer Tragerfrequenz f; durch eine Pseudorangemessung auf einer zweiten Frequenz
fj+1 eliminieren. Da der Fehler fi+1/f;I; durch die Ionosphére i. Allg. den gréfiten Anteil
am Pseudorangefehler y; hat, konnen Mehrfrequenzempfianger deutlich bessere Genauig-
keiten erreichen als Einfrequenzempfinger. Einfrequenzempfinger kénnen zum Beispiel
mithilfe des Klobuchar-Modells, dessen Parameter in den Navigationsnachrichten enthal-
ten sind, etwa 50% des Ionosphérenfehlers kompensieren.

Der Fehler T; wird durch Effekte in der Troposphéren-Schicht der Atmosphére unterhalb
der Tonosphére verursacht. Temperatur-, Druck- und Luftfeuchtigkeitsunterschiede durch
das Wetter filhren zu Luftdichtevariationen, die sich auf die Signallaufzeit auswirken.
Diese Effekte sind fiir die GNSS-Signale frequenzunabhéingig und kénnen zum Teil durch
Modelle kompensiert werden [28]. Bei Satelliten mit niedriger Elevation” wirkt sich die
Troposphére stiarker auf den Pseudorangefehler aus, da bei ihnen die Signallaufzeit durch
die Troposphare deutlich langer ist als bei Satelliten im Zenit.

Durch Signalreflexionen in der Néhe der Empfangerantenne, so genannte Mehrwege-Ef-
fekte (,multi path“), kann ein weiterer Fehler M, i verursacht werden. Diese Effekte
kénnen ggf. durch ein verédndertes Antennendesign oder den Ausschluss von Satelliten
mit niedriger Elevation” verringert werden. Der verbleibende Fehler Vp,;,i ist schlieBlich
das Messrauschen.

Wiéhrend My, ; und v,, ; i. Allg. empféingerspezifisch sind, sind I; und T; fiir jeden anderen
nahen Empfinger normalerweise dhnlich. Zusammen mit F; und d0t; werden I; und T;
daher ,,Common-Mode-Fehler“ genannt [28, 84].

2.5.2.6 Tragerphasenmessung

Neben der Pseudorangemessung auf Basis der PRN-Codesequenzen kann ein GNSS-Emp-
fanger auch die Trager des Satellitensignals auswerten. Dazu werden diese mit den im
Empfénger generierten Referenztrigern verglichen. Zum Zeitpunkt 7/ hat der Empfianger
fir die Trégerfrequenz f; mit der Wellenldnge \; = ¢/ f; eine Referenztrégerphase ¢~>”
mit Ny ganzen Wellenldngen und dem Bruchteil ¢; einer Wellenlénge erzeugt:

1,5(7) = Nij(10) + 1,5 (77) (2.108)

Das Messmodell der Tragerphasen-Beobachtungsgrole ¢;; fiir den i-ten Satelliten und
die Tréagerfrequenz f; kann formuliert werden als [28]:

d)j,i )\j = pz(f,}%@) +E;,+cdt; — =——1I,+T; + quj,i + Vi + Nj,z’ )\j (2.109)

pi(Z, ﬁ;) und die Common-Mode-Fehlerterme Fj;, dt;, I;, T; sind die gleichen wie in (2.107).
Der empféngerspezifische Fehler — der Mehrwegefehler M. ; und das Messrauschen vy, ; —
unterscheiden sich von M), ; und v, ; der PRN-Code-basierten Pseudorangemessung
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2 Grundlagen

(2.107). Nj,; ist die Differenz der vom Empfénger und der vom Satelliten generierten
Trager-Wellenldngen. Die Sinusschwingungen des Trégers wiederholen sich im Abstand
der Trégerwellenléinge \; (z.B. 19 cm fiir L1-Frequenz) und lassen sich nicht voneinander
unterscheiden. Daher wird N;; Tragerphasenmehrdeutigkeit (,carrier phase ambiguity*)
genannt. N;; ist eine i. Allg. unbekannte, ganzzahlige Konstante.

Gelingt es, z. B. mit dem RTK-Verfahren (siehe Seite 62), die Common-Mode-Fehler E;,
0t;, 1;, T; zu eliminieren, sodass die Trégerphasenmehrdeutigkeit IV;; bestimmt werden
kann, kann die Tragerphasenmessung wie die PRN-Code-basierte Pseudorangemessung
(2.107) zur Bestimmung der Pseudorange verwendet werden:

it = N0 — Nji) = pi(Z, 1) + Mg, i+vei (2.110)

Typischerweise sind die Fehler ng]. AT Ve, i kleiner als 1% der Fehler M pi,itVp;i der PRN-
Code-basierten Pseudorangemessung (2.107). Daher kénnen mit den Tragerphasen-basier-
ten Pseudoranges Positionsgenauigkeiten im Zentimeter-Bereich erreicht werden [28].

Wenn die Tragerphasenmehrdeutigkeiten N;; nicht exakt aufgelost werden kénnen, kon-
nen die Trégerphasenmessungen trotzdem genutzt werden, um die PRN-Code-basierten
Pseudorangemessungen (2.107) zu glitten (,, Trager-Glattung®, ,carrier aided smooth-
ing*) [28, 84]. Dabei werden die N;; aus der Differenz von (2.109) und (2.107) geschétzt.
Da die N;; konstant sind, konnen durch Bildung des Mittelwertes aller Messungen die
Schétzwerte fir die N;; geglittet werden und so (2.110) als Pseudorangemessung zur
Positionsbestimmung genutzt werden, siche Abschnitt 2.5.2.8.

2.5.2.7 Deltarangemessung

Zur Bestimmung der Empfianger-Geschwindigkeit wird die Deltarange-Beobachtungsgro-
Be Ap;(7!) als Anderung der Pseudorange in einem kleinen Zeitintervall T definiert [28]:

Api(.) = pi(T2) — pi(re = T) (2.111)

Die mittlere Anderungsrate ist dann p; = Ap;(7.)/T. Die Deltarange-Beobachtungsgrofe
wird nicht durch die Anderung der Pseudorange-Beobachtungsgréfie p; (2.106) bestimmt,
da zwei bessere Alternativen zur Verfiigung stehen:

Wenn der Empfinger die Triigerphase trackt, wird Ap;(7.) aus der Anderung der Triger-
phasen-Beobachtungsgrofle ¢;; (2.109) berechnet [28]:

Api(rl) = Ny (04i(72) — bja(r. = T)) (2.112)

Wenn die Trégerphase nicht getrackt werden kann, wird der Doppler-Effekt ausgenutzt:
Aufgrund der Relativgeschwindigkeit vy zwischen Empfanger und Satellit weicht die Fre-

58



2.5 Satellitennavigation

quenz f.; des vom GNSS-Empfinger empfangenen Signals um die Dopplerverschiebung
Af von der Frequenz f; des Satellitensignals ab:

Urel

. d . .
feg=fi+Af  mit  Af=—fi==, e =[P4 7l (2.113)

Die Deltarange-Beobachtungsgrofie Ap;(7.) wird dann als TA;Af aus der Dopplerver-
schiebung A f des im Empfinger generierten Referenztriagers ermittelt.

Wenn die Deltarange-Beobachtungsgroflen fiir mindestens vier Satelliten zur Verfiigung
stehen, kann die Empfanger-Geschwindigkeit durch das Losen eines linearen Gleichungs-
systems bestimmt werden (fiir Details siehe [28, 84]). Dabei werden die Satellitengeschwin-
digkeiten und die Satellitenuhrendrifts aus den Parametern der Navigationsnachrichten
berechnet.

2.5.2.8 Positionslosung

Auf Basis der PRN-Code-basierten Pseudorangemessungen (2.107) bzw. der Tréigerphzi—
sen-basierten Pseudorangemessungen (2.110) und den geschétzten Satellitenpositionen pj
kann der GNSS-Empfianger seine 3-D-Position und sein Uhren-Offset bestimmen:

Setzt man (2.104) in die PRN-Code-basierten Pseudorangemessungen (2.107) ein, erhélt
man fir die geschatzte Pseudorange p in Abhéngigkeit von der gesuchten Empfingeran-
tennenposition py und des gesuchten Empfingeruhrenoffsets Af,:

A

PE D) = [pa = pi| + e Al + % (2.114)

Xi ist dabei der geschitzte Pseudorangefehler mit den Komponenten geméaf (2.107). Un-
bekannte Komponenten von y; werden zu null gesetzt. Bei Nutzung der Trégerphasen-
basierten Pseudorangemessungen p;; (2.110) ist das Vorgehen gleich, dann entféllt x;.

Um die Empféngerantennenposition und das Empfangeruhrenoffset zu bestimmen, wird
das ¥ geméaB (2.105) gesucht, das die Differenzen zwischen den gemessenen Pseudoranges
i aus (2.106) und den geschitzten Pseudoranges p(Z,p;) aus (2.114) minimiert. Als
Kleinste-Quadrate- bzw. Least-squares-Problem lasst sich das schreiben als:

(Z,p1)

7) = (. ) . n>4 (2.115)

p1
P2 N

N

“Hp “Hp
[y

> >

>

\.Hl) ..
s
v
N—

Pn A
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2 Grundlagen

Um die vier Komponenten von # bestimmen zu kénnen, miissen mindestens vier Pseu-
dorangemesswerte p; vorliegen'®. Die Losung fiir # wird iterativ mit dem GauB-Newton-
Verfahren ermittelt [28, 84]. Dazu wird p(Z) beziiglich & am Punkt &, linearisiert:

N A ) op(z
p(@) ~ p(Z) + Hp(Z — %)  mit Hy = g(; (2.116)
T ez,

Hj, ist die Jacobi-Matrix mit den partiellen Ableitungen der p(Z, ;) aus (2.114) fiir alle
i€{1,2,...,n} nach den Komponenten von Z.

Damit lautet der Iterationsschritt [28, 84]:

Tpa1 =3 + AT, mit AF = (HTH)'HT (5— ﬁ(afn’k)) (2.117)

Beginnend mit einem geeigneten Startwert'® #) wird (2.117) so oft ausgefiihrt, bis |AZy|
ausreichend klein ist. Dann enthélt ) die gesuchten Schatzwerte fiir die Empfangeran-
tennenposition p4 und das Empfingeruhrenoffset Af,.

2.5.2.9 Dilution of Precision (DOP)

Die Geometrie der Satellitenkonstellation zum Empfangszeitpunkt hat Einfluss darauf,
wie sich der Pseudorangefehler ' auf den Fehler 6% der Positions- und Uhrenoffsetlosung
Z (2.105) auswirkt:

Nach Konvergenz der Iteration (2.117) ist AZ}, ~ 0. Mit (2.107) und der Linearisierung
von (2.104) wie in (2.116) lasst sich damit fiir Abhangigkeit des Fehlers 6Z vom Pseudo-
rangefehler ¥ (2.107) zeigen (vgl. [28]):

of=i—1=—HH)TH'Y (2.118)
Unter der Annahme, dass der Pseudorangefehler X einen Mittelwert puy = 0 und eine

Kovarianzmatrix Cov(¥,X) = agI hat, gilt fiir die Kovarianzmatrix P, des Fehlers 67
[84], vgl. (A.14):

P, = Cou(67,6%) = E[(H"H) 'H 021 HH"H) 7]

2.119
= Gag mit GT = (H'H)™! ( )

!3Werden die Pseudoranges mehrerer GNSS benutzt, miissen u. U. zusétzlich noch die genauen Zeitoffsets
zwischen den GNSS geschétzt werden.

Wenn kein besserer Startwert vorliegt, kénnen ;5’,4,0 =0 und Af.o = 0 verwendet werden [28].
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2.5 Satellitennavigation

Der Hauptdiagonalen von G kann entnommen werden, wie die Varianz ag der Pseudo-
rangefehler/UERE auf die Varianz von Position und Uhrenoffset auswirkt. Als Kennzah-
len werden {tiblicherweise die sog. DOP-Faktoren (,,dilution of precision“) verwendet:

Geometrie-DOP: GDOP = \/G11 + Gog + Gz + Gyy 2.120
Positions-DOP:  PDOP = /G11 + Gas + G33 2.121

(2.120)

(2.121)

horizontaler DOP:  HDOP = /G/; + G, (2.122)
vertikaler DOP:  VDOP = . (2.123)

Fir den horizontalen und vertikalen DOP miissen die Positionselemente in G mit der
Rotationsmatrix C' vom ECEF ins Navigationskoordinatensystem gedreht werden:

T
, _(cr oo cr o
o (% 9o (G ) o

Bei DOP-Faktoren um die 1 werden die Pseudorangefehler durch eine giinstige Geome-
trie der Satellitenkonstellation nicht verstarkt. In unginstigen Geometrien, in denen die
Zeilen von H fast linear abhéngig werden, wachsen die DOP-Faktoren stark an. Je mehr
Satelliten verwendet werden konnen, desto kleiner werden die DOP-Werte.

2.5.3 Differentielle Korrekturverfahren

Durch die Verwendung von Korrekturdaten kann die Genauigkeit der GNSS-Positions-
und Geschwindigkeitslosung erhoht werden. Dabei empfangen sog. Referenz- oder Basis-
stationen, deren Position bekannt sind, die Satellitensignale und messen Pseudoranges,
Deltaranges und Tragerphasen der sichtbaren Satelliten. Durch Vergleich der aufgrund
der Referenzstationsposition zu erwartenden Beobachtungsgréfien mit den gemessenen
kénnen deren Fehler ermittelt werden. Uber einen Kommunikationskanal werden dann
— je nach Verfahren — die Messungen der Referenzstation selbst, die bestimmten Fehler
oder die Parameter von Fehlermodellen an die GNSS-Empfanger (,,rover®) gesendet.

Mit diesen Korrekturdaten kann ein GNSS-Empfinger dann die Common-Mode-Fehler
seiner Pseudorange- (2.107) und Tragerphasen-Messungen (2.109) kompensieren. Dabei
konnen die Ephemeridenfehler E; und Satellitenuhrenfehler d¢; vollstdndig eliminiert wer-
den, da sie sich identisch auf die Messungen von Referenzstation und GNSS-Empfénger
auswirken. Je kleiner der Abstand zwischen Referenzstation und Empfanger ist, desto
besser werden die anderen beiden Common-Mode-Fehler, die Ionosphéiren- und Tropo-
sphéren-Fehler I; und T;, kompensiert. Die Korrektur der empfangerspezifischen Fehler —
Mehrwegefehler M, p;,i und M¢j’i sowie Messrauschen v, ; und Vg,i — ist auf diesem Wege
nicht moglich.

Bei den satellitenbasierten Augmentierungssystemen (SBAS, siche Seite 48) werden die
Parameter von Fehlerkorrekturmodellen, aus denen sich die GNSS-Empfanger ihre Kor-
rekturen berechnen kénnen, auf den GNSS-Frequenzen versendet. So stellt z. B. EGNOS
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Korrekturen fiir die Ephemeriden-, Satellitenuhren- und Ionosphéren-Fehler zur Verfii-
gung [22]. Fiir die Troposphéren-Fehler, die sich lokal stirker unterscheiden, werden kei-
ne Modellparameter iibermittelt. Dadurch lassen sich mit EGNOS Positionsgenauigkeiten
im Bereich von 1 bis 3m erreichen.

Bei bodengebundenen Augmentierungssystemen (GBAS, siehe Seite 48) wird entweder
eine einzelne Basisstation oder ein Netzwerk von Referenzstationen genutzt. Die Kor-
rekturdaten werden meist in den standardisierten RTCM-Formaten versendet [60]. Je
nach Art des Augmentierungssystems und der Eigenschaften des GNSS-Empféangers wer-
den entweder nur Pseudorange-Korrekturdaten oder auch Tragerphasen-Korrekturdaten
iibermittelt. Die hochste Genauigkeit kann beim RTK-Verfahren erreicht werden.

RTK Beim RTK-Verfahren (,,Real Time Kinematic“) werden die Pseudorange- und Tré-
gerphasen-Messungen einer Referenzstation fiir zwei GNSS-Frequenzen an den GNSS-
Empfanger tbertragen. Dadurch kann der Empfinger bei geeigneten Empfangsbedin-
gungen sdmtliche Common-Mode-Fehler in seinen Messungen kompensieren und so die
Tragerphasenmehrdeutigkeiten N;; in (2.109) auflosen. Dies erlaubt ihm, die Tréger-
phasenmessungen zur Bestimmung der Pseudoranges zu verwenden, vgl. (2.110). Wenn
fiir die Tragerphasenmehrdeutigkeiten N;; ganze Zahlen als Losung bestimmt werden
konnen (,RTK-Fix-Modus“), konnen Positionsgenauigkeiten im Bereich von 1 bis 2cm
erreicht werden. Wenn die Tragerphasenmehrdeutigkeiten nicht eindeutig aufgelést und
fiir die IVj; lediglich FlieSkommazahlen bestimmt werden kénnen, wird dies ,,RTK-Float-
Modus“ genannt.

Die Referenzstation beim RTK-Verfahren kann eine tatséchliche Referenzstation sein, die
sich moéglichst nah am Empfinger befindet. Alternativ berechnet das Augmentierungs-
system aus einem Referenzstationsnetzwerk eine virtuelle Referenzstation in der Néhe
des Empfangers. Dazu muss der Empfinger dem Augmentierungssystem seine ungefdhre
Position mitteilen. Erfolgt die Verbindung zum Referenzstationsnetzwerk iiber das Inter-
net, wird tiblicherweise das auf HT'TP basierende Ntrip-Protokoll (Networked Transport
of RTCM via Internet Protocol) genutzt.

62



3 System

3.1 Systementwurf

In Abschnitt 1.3 wurde das Ziel dieser Arbeit — die Automatisierung eines Kamera-Qua-
drokopters zur Verfolgung von bewegten Objekten fiir Filmzwecke — und die resultierende
Aufgabenstellung formuliert. Im Folgenden wird der daraus abgeleitete Systementwurf
vorgestellt.

Das Flugsystem, das die Kamera tragt, ist das zentrale Element des Gesamtsystems.
Als Fluggerat wird hier ein Quadrokopter, ein Multikopter mit vier Rotoren, genutzt.
Multikopter gehoren wie Helikopter zur Kategorie der Drehfliigler, sind jedoch mechanisch
deutlich einfacher aufgebaut als Helikopter. Wahrend Flugzeuge Vorteile bei héheren
Geschwindigkeiten und ldngeren Distanzen haben, sind Drehfliigler auch bei niedrigen
Geschwindigkeiten und im Schwebeflug dynamisch manévrierbar!, was hier entscheidend
ist.

Fiir den prototypischen Flugsystem-Aufbau wird der verwendete Quadrokopter mit einem
Computer-Modul, zuséatzlicher Sensorik und weiteren Hardwarekomponenten ausgestat-
tet, die fiir die Anwendung bendtigt werden, siehe Abschnitt 3.2.1. In Abschnitt 3.2.2
wird die Softwarearchitektur des Flugsystems vorgestellt, die die prototypische Anwen-
dungsentwicklung unterstiitzt.

Fluggerite fiir professionelle Filmaufnahmen werden bisher {iblicherweise durch zwei Per-
sonen gesteuert. Wiahrend die Pilotin oder der Pilot den Quadrokopter fliegt, kiimmert
sich die Kamerafrau oder der Kameramann um die Steuerung der Kamera. Hier wird
ein System entwickelt, bei dem die Aufgaben der Pilotin bzw. des Piloten automati-
siert werden, sodass das System durch eine Person bedienbar ist. Diese Person, die im
Folgenden als Operator bezeichnet wird, kann sich so ganz auf die Positionierung und Ori-
entierung der Kamera konzentrieren, um das gewiinschte Videobild einzufangen. Dabei
wird der Operator durch verschiedene Assistenzfunktionen mit unterschiedlichen Auto-
matisierungsgraden unterstiitzt. Im héchsten Automatisierungsgrad wird ein zu filmendes
Zielobjekt vom Quadrokopter vollautomatisch verfolgt und die Kamera selbstdndig auf
das Objekt ausgerichtet. Das Bedienkonzept und die Hard- und Software der entwickelten
Benutzerschnittstelle fiir den Operator wird in Abschnitt 3.3 dargestellt.

Wiéhrend der Entwicklung tiberwacht zusétzlich ein Sicherheitspilot die Flugversuche.
Dieser kann den Quadrokopter jederzeit iibernehmen und ihn dann konventionell steuern,

'Es gibt auch Flugzeuge, die schweben und senkrecht starten und landen kénnen (VTOL).
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greift im Normalfall jedoch nicht ein. Fiir den Prototyp muss auf eine automatische Hin-
derniserkennung und Kollisionsvermeidung verzichtet werden, diese Aufgabe tibernimmt
der Sicherheitspilot.

Um ein Objekt automatisch verfolgen und die Kamera darauf ausrichten zu kénnen, muss
der Regelung auf dem Quadrokopter die aktuelle Position des Objekts zur Verfiigung
stehen. Dazu kénnen folgende Alternativen eingesetzt werden:

e Das Objekt wird durch Bildverarbeitung im Kamerabild erkannt und verfolgt. Dar-
aus wird die relative Position berechnet.

e Das Zielobjekt wird mit einem GNSS-Empfinger ausgestattet und sendet seine
GNSS-Position per Funk an den Quadrokopter.

e Das Zielobjekt fithrt einen Transponder mit, dessen Entfernung und Richtung vom
Quadrokopter bestimmt werden kann.

Alle drei Varianten haben Vor- und Nachteile, die fiir die konkrete Anwendung abgewogen
werden miissen. Die Bildverarbeitung hat den Vorteil, dass das Zielobjekt nicht eigens
ausgestattet werden muss, um es verfolgen zu kénnen. Dies wére bei Aufnahmen z. B. von
Wildtieren oder polizeilichen /militéarischen Zielen entscheidend. Nachteil bei der Nutzung
des Kamerabildes ist jedoch, dass die Verfolgung scheitert, wenn die Kamera nicht schnell
genug nachgefithrt oder das Zielobjekt verdeckt wird oder das Zielobjekt im Bild nicht
mehr eindeutig erkennbar ist. In diesen Féllen ist die Verfolgung per GNSS und Funk
oder per Transponder im Vorteil, solange der GNSS-Empfang ausreichend ist und die
Funkverbindung erhalten bleibt. Hier soll die zweite Losung umgesetzt werden, bei dem
das zu verfolgende Objekt eine Ziel-Einheit mit GNSS-Empfanger und Funkmodul mit
sich tragt, denn dies ermoglicht eine zuverléssige Verfolgung.

Zur Ubertragung der Position des Zielobjekts an den Quadrokopter sowie zur Komman-
dierung und Uberwachung des Systems etc. miissen Quadrokopter, Ziel-Einheit und Be-
nutzerschnittstelle miteinander kommunizieren kénnen. Die dazu entwickelte Kommuni-
kationsinfrastruktur wird in Abschnitt 3.4 dargestellt.

In Abschnitt 3.5 werden die verschiedenen Testumgebungen, die zur Erprobung des Sys-
tems zum Einsatz kommen, vorgestellt.
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3.2 Flugsystem

3.2.1 Hardwareaufbau

Als Basis fiir das Flugsystem wird der ,Pelican® von Ascending Technologies? (Asc-
Tec) [41] genutzt, der sich aufgrund seiner Flexibilitdt besonders fiir die Prototypent-
wicklung eignet. Dieser Quadrokopter ist speziell fiir den Forschungsbereich konzipiert.
Die Kommunikationsschnittstellen des Pelican lassen alle bendtigten Steuerungsarten zu
und stellen sdmtliche Sensordaten zur Verfiigung. Zudem ldsst sich der Quadrokopter in
den Tiirmen ober- und unterhalb der Rotorarme leicht mit zusdtzlichen Komponenten
erweitern.

Zur Realisierung der Anwendung sind auf dem Pelican zusétzlich ein leistungsfahiges
Computer-Modul, weitere Sensorik und ein Kamera-Gimbal installiert. In Abbildung 3.1
ist das voll aufgebaute Flugsystem zu sehen. Die Abbildung 3.2 zeigt die Hardwarearchi-
tektur, deren Komponenten im Folgenden dargestellt werden.

GNSS-Antenne ‘

GNSS-RTK-Empfanger ‘

IMU—Platin_e &

AutoPilot-Einheit ‘

= =

Mastermind-Board

Abbildung 3.1: Quadrokopter

2 Ascending Technologies gehort seit Anfang 2016 zu Intel. Ende Mirz 2018 wurde der Vertrieb der Mul-
tikopter fiir den Forschungsbereich, inklusive der des Pelican, eingestellt.
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Abbildung 3.2: Hardwarearchitektur des Flugsystems

Quadrokopter ,,Pelican Der AscTec Pelican ist ein voll ausgestatteter, flugfahiger Qua-
drokopter. Die Flugregelungseinheit ,,AutoPilot* des Pelican verfiigt iiber zwei ARMTY-
Mikrocontroller, drei Drehratensensoren, einen 3- Achs-Beschleunigungssensor, einen Luft-
drucksensor, ein Magnetometer und einen Einfrequenz-GNSS-Empféanger [7], vgl. Abbil-
dung 3.2. Der Quadrokopter wird mit einem 3S-Lithium-Polymer-Akku versorgt. Wéh-
rend auf dem einen Mikrocontroller, dem ,Low Level Processor* (LLP), immer eine Flug-
regelung lauft, mit der der Quadrokopter per Modellbau-Fernsteuerung geflogen werden
kann, ist der zweite Mikrocontroller, der ,High Level Processor“ (HLP), frei program-
mierbar.

Die Flugregelung des LLP erlaubt neben einem manuellen, lagestabilisierten Flugmodus
auch GPS-Flugmodi mit zusétzlicher Hohen- und Positionsstabilisierung. Die vier Motor-
regler fiir die Brushless-Motoren werden vom LLP iiber einen I12C-Bus angesteuert. Im
Notfall kann der Sicherheitspilot mit der Fernsteuerung jederzeit vom HLP auf den LLP
umschalten und den Quadrokopter dann manuell fliegen.

Der HLP wird mithilfe eines Software Development Kits per C-Code programmiert. Der
funktionale Kern des Codes wird dabei aus einem Simulink-Modell generiert. Auf dem
HLP lassen sich unterschiedliche Steuerungsmodi des LLP nutzen. So kénnen entwe-
der direkt Motordrehzahlen vorgegeben, die Flugmodi des LLP genutzt oder GPS-Weg-
punkte kommandiert werden. Hier wird der Motordrehzahl-Modus genutzt (vgl. Abbil-
dung 5.6).
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Computer-Modul ,,Mastermind“ Auch wenn der HLP eine flexible Steuerung des Qua-
drokopters mit 1000 Hz zulédsst, ist die Rechenleistung beschriankt. Um die fiir die vor-
gesehene Sensorfusion und Regelung ausreichende Rechenleistung bereitzustellen, wird
das AscTec ,Mastermind“ Computer-Modul als Erweiterung des Pelican genutzt. Dieser
Computer verfiigt iiber einen Intel Core i7 Prozessor mit 1,7 GHz, 4 GB Arbeitspeicher,
eine 64 GB SSD-Festplatte und ein WLAN-Modul. Weitere Hardware lasst sich per USB,
Ethernet, UART, GPIO-Pins etc. anschlieflen. Als Betriebssystem lauft auf dem Compu-
ter Ubuntu 14.04.

Sensorik-Erweiterungen Neben den Sensoren, die die AutoPilot-Einheit mitbringt, wird
das Flugsystem mit weiteren Sensoren ausgestattet. So wird fiir die Sensorfusion eine
separate IMU genutzt, siche Abschnitt 4.1.1. Da die Drifts der IMU-Sensoren geringer
als die der AutoPilot-Sensoren sind, sind die IMU-Sensoren fir die Sensorfusion besser
geeignet. Die separate IMU verfiigt zudem iiber ein weiteres Magnetometer.

Anstatt des Einfrequenz-GNSS-Empfingers kommt fiir die Anwendung ein GNSS-RTK-
Empfanger mit einer deutlich hoheren Positionsgenauigkeit zum Einsatz, siehe Abschnitt
4.1.2.1. Als weiterer GNSS-Empfianger wird ein experimenteller GPS- und Galileo-Emp-
fanger erprobt, siehe Abschnitt 4.1.2.2.

Auflerdem ist der Quadrokopter mit einem Devantech SRF10 Ultraschallsensor ausgestat-
tet, um beim Landen die Hohe iiber dem Boden messen zu kénnen, vgl. Abschnitt 5.4.

Kamera-Gimbal Als Videokamera wird eine GoPro HERO3+ Full-HD-Kamera einge-
setzt, siehe Abbildung 3.3. Durch das Weitwinkel-Objektiv kann ein grofler Bereich gefilmt
werden, siche Abbildung 3.4.

Die Kamera ist in einem Tarot TL68AQ0 2-Achs-Brushless-Gimbal unter dem Quadro-
kopter montiert, siche Abbildung 3.3. So kann durch Schwenken des Kamera-Gimbals um

Abbildung 3.3: Kamera im 2-Achs-Gimbal Abbildung 3.4: Kamera-Videobild
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seine zwei Achsen und durch Drehen des Quadrokopters um die Hochachse die Kamera
auf das zu filmende Objekt ausgerichtet werden, sieche Abschnitt 5.3.1.2.

In der Erprobung des Systems soll die Genauigkeit der Objektverfolgung anhand der
Videobilder der Kamera ausgewertet werden. In Abschnitt 3.2.1.1 wird das dazu benétigte
Projektionsmodell der verwendeten Kamera identifiziert.

Funkmodule Der Quadrokopter verfiigt iiber diverse Funkmodule fiir unterschiedliche
Zwecke. Mit dem Empfanger der Modellbau-Fernsteuerung empfingt der LLP des Pelican
die Befehle des Sicherheitspiloten. Das Mastermind-Board bringt ein WLAN-Modul mit.
Da die Reichweite und Kontinuitdt der WLAN-Verbindung fiir die zuverldssige Kom-
munikation mit dem Quadrokopter im Flug nicht ausreicht, wird zusédtzlich ein XBee-
Funkmodul genutzt, mit dem der Quadrokopter Kommandos empfangen und Statusin-
formationen senden kann, siche Abschnitt 3.4. Zur Uberwachung des Kamera-Bildes ist
zudem ein 5,8 GHz Videosender an der Kamera angeschlossen, siche Abbildung 3.6.

Platinen Zur Integration einiger Komponenten werden mafligeschneiderte Platinen be-
nétigt. So kann der GNSS-RTK-Empfinger nur iiber eine 80-polige Stiftleiste elektrisch
angeschlossen werden. In Abbildung 3.5 ist die dazu in EAGLE entworfene Adapterplati-
ne im CAD-Modell und als bestiickte Platine zu sehen. Abbildung 4.5 auf Seite 108 zeigt
die Adapterplatine im Quadrokopter montiert.

Auf der Adapterplatine sind neben der Stiftleiste ein 3,3 V-Spannungswandler zur Ver-
sorgung des GNSS-RTK-Empfangers, ein Slot zur Aufnahme einer SD-Karte zum Log-
gen und zwei Seriell-zu-USB-Konverter installiert. Ein Reset-Taster und ein iiber einen
Schmitt-Trigger entprellter Taster mit konfigurierbarer Funktion erlauben die direkte
Kommandierung des Empfingers. Uber LEDs kann der Systemstatus abgelesen werden.
Zur bidirektionalen Kommunikation (GNSS-Daten, Korrekturdaten, Kommandierung) ist
der AsterRx3 doppelt per USB (davon einmal iiber einen Seriell-zu-USB-Konverter) mit

Abbildung 3.5: Adapterplatine fiir GNSS-RTK-Empfénger
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dem Mastermind-Board verbunden. Auflerdem ist der digitale Zeitpuls-Ausgang am Mas-
termind-Board angeschlossen, damit fiir die Sensorfusion das Alter der GNSS-Nachrichten
berechnet werden kann, vgl. Seite 109.

Neben der Adapterplatine fiir den GNSS-RTK-Empféanger sind weitere Platinen fiir die
IMU (Abbildung 4.1), die GNSS-Antenne (Abbildung 4.5) und das Kamera-Gimbal auf
dem Quadrokopter installiert.

3-D-Druck-Bauteile Zur Befestigung von Komponenten wie den Ultraschallsensor wer-
den 3-D-gedruckte Bauteile aus Kunststoff verwendet. Diese wurden im CAD-Programm
CATTIA entworfen und im FDM-Verfahren (Fused Deposition Modeling) gedruckt. In Ab-
bildung 3.6 ist ein so hergestellter Adapter fiir das Landegestell zu sehen, in den ein
Halter fiir das XBee-Modul integriert ist.

Abbildung 3.6: 3-D-gedruckter Adapter (a) fiir Landegestell und XBee-Modul (links im
CAD-Modell und rechts montiert am Quadrokopter), Videosender (b) im
3-D-gedruckten Halter

69



3 System

3.2.1.1 Projektionsmodell Kamera

Um in der Erprobung in Abschnitt 6.2.5 die Genauigkeit der Objektverfolgung anhand der
Videobilder bestimmen zu kénnen, wird die Kamera-Abbildung von realen 3-D-Punkten
auf die 2-D-Bildpunkte (Pixel) bestimmt.

Das Weitwinkel-Objektiv der Kamera fiihrt zu einer Tonnenverzeichnung: gerade Linien
werden gebogen dargestellt, was in den Abbildungen 3.4 und 3.7 gut zu erkennen ist.
Das Projektionsmodell der Kamera wird anhand von mehreren Aufnahmen eines Schach-
brettmusters (Abbildung 3.7) in verschiedenen Posen mithilfe der OCamCalib-Toolbox
[69, 70] identifiziert.

Abbildung 3.7: Schachbrettmuster

Geméf dem Projektionsmodell der OCamCalib-Toolbox gilt fiir den 3-D-Einheitsvektor
P, der von der Kamera in Richtung des 3-D-Punktes zeigt, welcher im Bildpunkt (u,v)
zu sehen ist:

T
U\  [eo e1 u—e3
(o) = %) (22) =

Pu ok Ue 4

- p —x 7

P=A\Pf =05 P T F)=>"aip®  p=\uz+v2 (3.1b)
ps f(p) =0

Ein Bildpunkt (u,v) wird in (3.1a) verschoben und entzerrt. In (3.1b) wird (u., v.) mithilfe
des Polynoms f(p) in Abhéngigkeit vom Abstand zum Bildmittelpunkt p in einen 3-D-
Vektor transformiert und auf die Ldnge 1 normiert. Die fiir die verwendete Weitwinkel-
Kamera identifizierten intrinsischen Kameraparameter e; und a; sind in Tabelle 3.1 zu

finden.

i 0 1 2 3 4
a; | —833,50 0 1,358 1074 | 7,278 -1077 | —4,931 - 1010
e; | 1,016 | —1,111-1073 | 5,550 -10~* 529,17 952,55

Tabelle 3.1: Intrinsische Kamera-Parameter
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Der Gierwinkel o, und der Nickwinkel «,,, um die die Kamera gedreht werden muss, um
einen Bildpunkt an der Position (u,v) in das Zentrum des Bildes zu bringen, lassen sich
aus dem KEinheitsvektor p berechnen:

ay, = atan ( P ) (= atan | ——2t (3.2)
v u .
—Ps P2+ D7

Die Projektion der Winkel «,, und «,, auf die Bildpunkte (u,v) ist fur die identifizierten
Kameraparameter in Abbildung 3.8 dargestellt. Es ist die Innenansicht der Einheitskugel
zu sehen, auf deren Hiille alle Punkte p’liegen. Die Kreise konstanter Winkel o, und ay,
stellen die Langen- und Breitengrade dieser Kugel dar.

In Abbildung 3.8 kann abgelesen werden, dass das Sichtfeld der Kamera horizontal ca.
+62° und vertikal ca. £35° betragt.
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Abbildung 3.8: Weitwinkel-Kamera: Projektion Einheitskugel auf Bildpunkte (u,v)
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3.2.2 Softwarearchitektur

Neben der Hardware, die zur Automatisierung des Kamera-Quadrokopters erforderlich
ist (sieche Abschnitt 3.2.1), wird eine Software benétigt, die die Algorithmen der Sensor-
fusion und Regelung (vgl. Kapitel 4 und 5) sowie die Interaktion mit dem Operator (vgl.
Abschnitt 3.3) auf dem Quadrokopter realisiert. In diesem Abschnitt wird die Architektur
flir diese Software dargestellt. Um die prototypische Anwendungsentwicklung zu unter-
stitzen, erlaubt diese Architektur eine schnelle Anpassung der Funktionalsoftware und
eine transparente Erprobung auf dem Quadrokopter. Einen Uberblick iiber die entworfene
Softwarearchitektur gibt Abbildung 3.9.

Betriebssystem
Ubuntu Hardware-Schnittstellen
‘ !
gcmaind qcServer
C+ Kommunikation [«  C++

Simulink-Modell — gener. C-Code
Sensorfusion 4+ Regelung
Eing. 1 Motor

O » 0O C
O O
: 7 Gimbal
Eing.n | O O | Gimba
O b | bal
O O -
a; -
Hub Rcon

Abbildung 3.9: Architektur der Software auf dem Mastermind

Um die Funktionalsoftware einfach &ndern und weiterentwickeln zu kénnen, wird ein mo-
dellgetriebener Ansatz gewéahlt, bei dem aus einem graphischen Modell Programmcode
generiert wird. Dies hat zugleich den Vorteil, dass dasselbe Modell, das zur Codegenerie-
rung benutzt wird, auch direkt in einer Simulation des Quadrokopters verwendet werden
kann, siehe Abschnitt 3.5.1. Als Tool kommt dabei MathWorks Simulink zum Einsatz.

Fiir eine zielgerichtete Erprobung ist es notwendig, dass Werte von Variablen der Funktio-
nalsoftware direkt gelesen und Parameter kurzfristig gedndert werden kénnen. Die entwi-
ckelte Architektur unterstiitzt das Lesen von Variablen und das Andern von Parametern
zur Laufzeit — auch wahrend des Fluges, siche ,,Rcon* unten.

Die Software auf dem Mastermind wird durch die zwei Programme ,,qcmaind“? und ,,qc-
Server* realisiert, die unter Ubuntu 14.04, dem Betriebssystem des Mastermind Compu-

3 ,gcmain® steht fiir ,,Quadrokopter-Hauptprogramm® und ,,d“ fiir ,,daemon*
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ter-Moduls, ausfithrbar sind, sodass sie auf die Hardwareschnittstellen des Betriebssys-
tems zugreifen konnen. Beide Programme sind als Hintergrundprozesse (,,daemon*) kon-
zipiert, da im Flugbetrieb weder eine Ubuntu-Desktopoberfliche 1duft noch ein Nutzer auf
der Kommandozeile eingeloggt ist. Das Hilfsprogramm qcServer wird vom Betriebssystem
bei Systemstart gestartet und erlaubt das Starten und Beenden des Hauptprogramms qc-
maind auf Kommando des Operators. Damit ist ein Neustart des Hauptprogramms ohne
Betriebssystemneustart moglich.

Wiéhrend die beiden Programme qcmaind und qcServer objektorientiert in C++ entwickelt
werden, erfolgt die Programmierung der Algorithmen zur Sensorfusion und Regelung
graphisch in einem Simulink-Modell. Aus dem Modell wird C++-Code generiert, der von
dem Hauptprogramm gcmaind eingebunden wird, siche Abbildung 3.9. Dadurch, dass
sowohl textuell in C++ als auch graphisch in Simulink programmiert wird, werden die
Stéarken der jeweiligen Programmierweise genutzt:

Die graphische Programmierweise mit Simulink ist vor allem bei signalorientierten Pro-
grammteilen wie der Regelung vorteilhaft. Auch lassen sich groflere ereignisdiskrete Sys-
teme, wie die Ablaufsteuerung des Quadrokopters (siehe Abbildung 5.15 auf Seite 196),
gut graphisch z. B. in MathWorks Stateflow programmieren. Fiir vorwiegend prozedura-
le Algorithmen z.B. mit Verzweigungen oder Schleifen ist es meist sinnvoller, textuelle
Programmiersprachen zu verwenden. So ist das Kalman-Filter fiir die Sensorfusion (vgl.
Abbildung 4.7 auf Seite 139) innerhalb eines Simulink-Blockes in der textuellen MAT-
LAB-Sprache geschrieben. Dabei kann nur der Teil der MATLAB-Sprache verwendet
werden, der vom MATLAB Coder zur C/C++-Codegenerierung unterstiitzt wird. Die
Programmierung mit den nutzbaren Sprachelementen &hnelt sehr der Programmierung

in C.

Programmteile wie der Zugriff auf die Hardware-Schnittstellen und das Parsen von Kom-
munikationsprotokollen werden direkt in C++ erstellt. Hier wiirde eine Einbindung in das
Simulink-Modell zusétzlichen Aufwand und keinen gréfieren Nutzen bedeuten. Bei der
Programmierung in C++ koénnen ,,Boost“-Bibliotheken, die den Umfang der C++ Stan-
dard-Bibliotheken erweitern, genutzt werden. Boost abstrahiert z.B. die Schnittstellen
zur seriellen und IP-basierten Kommunikation, sodass im Anwendungsprogramm kom-
fortabel auf die Schnittstellen zugegriffen werden kann.

Die priméren Schnittstellen zwischen dem Programmteil, der aus dem Simulink-Modell
generiert wird, und dem restlichen Programm werden in Form von Ein- und Ausgangs-
Ports auf der obersten Ebene des Simulink-Modells angelegt. Die Eingangs-Ports wer-
den u.a. fiir Sensorsignale und die Ausgangs-Ports fiir die Kommandierung von Motor-
drehzahlen und Gimbal-Winkeln verwendet. Zu Beginn eines Zeitschrittes des Simulink-
Programmteils werden die Eingdnge gelesen und am Ende des Zeitschrittes die Ausgéinge
geschrieben. Wahrend des Zeitschrittes ist so keine Interaktion der Programmteile mog-
lich. Um die Zugriffmoglichkeiten zu erweitern, wurde eine zusétzliche Schnittstellenart
entworfen, die im Folgenden ,,Simulink-Hub“ genannt wird. Mit diesem Simulink-Hub ist
es moglich, mit Simulink-S-Function-Blécken C++-Methoden des restlichen Programm-
teils aufzurufen. Wahrend eines Zeitschrittes konnen auf diese Weise mehrfach Werte
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gelesen und geschrieben werden. So wird z. B. erst die Zahl der vorliegenden IMU-Nach-
richten abgefragt, um dann die Nachrichten nacheinander zu lesen. Ein weiterer Vorteil
der Simulink-Hub-Schnittstellen ist, dass die Blécke auf beliebigen Ebenen des Simulink-
Modells platziert werden kénnen.

Die Simulink-Hub-Blécke werden auch verwendet, um die Kommandos des Operators ein-
und Statusinformationen auszulesen. Die Kommandos und Statusinformationen werden
von qcmaind als Nachrichten iiber das Kommunikationsnetzwerk per XBee empfangen
bzw. versendet, siehe Abschnitt 3.4.

O ) SRC: 'Name?2' SW: 'Name3'
) SK:'Namet Def.- 1.200000 P off D

Abbildung 3.10: Rcon Simulink-Block-Typen: Senke, Quelle und Schalter
(von links nach rechts)

Wie oben erldutert, ist es fiir die Erprobung entscheidend, dass Variablen der Funktional-
software wahrend des Betriebes gelesen und geschrieben werden kénnen. Nur so kénnen
z. B. interne Zusténde analysiert, Reglerparameter effizient appliziert oder Teilfunktionen
an- oder ausgeschaltet werden. Fiir diesen Zweck wurde neben dem Simulink-Hub eine
weitere Schnittstellenart namens ,Rcon® (,,remote connection*) entwickelt. Rcon definiert
drei Simulink-Block-Typen: eine Senke und eine Quelle fiir FlieBkommazahlen sowie einen
Schalter als bindre Quelle, die ,wahr* oder ,falsch“ sein kann, sieche Abbildung 3.10. Fiir
die Blocke miissen eindeutige Namen und fiir die beiden Quellen zusétzlich Initialwerte

= 11:55 80 % 4
N
Name1 4.300
Name2 1.200
Name3
Name4 U
Name5 -0.2000
Name6 0.001000
Name7 13.00
Name8 0.5000
Name9 -0.2000
# connected

Abbildung 3.11: Rcon iOS-App
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festgelegt werden. Wie die Simulink-Hub-Blécke kénnen die Rcon-Blécke an beliebiger
Stelle im Simulink-Modell platziert werden. Zu Programmstart werden alle Rcon-Blocke
automatisch registriert. Um die Werte dieser Blocke zur Laufzeit aus der Ferne lesen bzw.
setzen zu konnen, wurde u. a. eine iOS-App geschrieben, die auf einem iPhone oder iPad
lauft, sieche Abbildung 3.11. Die App zeigt die Werte aller Blécke live an und erlaubt das
Setzen von Werten fiir die FlieBkommazahl-Quellen bzw. das Betétigen der Schalter. Zur
Kommunikationsinfrastruktur sieche Abschnitt 3.4.

Neben der Moglichkeit, per Rcon Signale live anzusehen, werden alle relevanten Signa-
le aus dem Simulink-Modell auf dem Quadrokopter geloggt und im MAT-Dateiformat
gespeichert. Dies erlaubt dann eine detaillierte Auswertung nach einem Flugversuch.

Die Regelung des Quadrokopters berechnet seine Stellgréfien in Form von Motor-Dreh-
zahlen (5.112) und Gimbalwinkeln (5.128)f. Nach einer Skalierung der Kommandos sendet
das qcmaind Programm sie tiber die UART-Schnittstelle an den HLP des AutoPilot (vgl.
Abbildung 3.2). Der HLP leitet die Motordrehzahlkommandos direkt an den LLP und die
Gimbalwinkelkommandos in Form von PWM-Signalen an das Gimbal weiter. Auf dem
HLP ist sonst keine weitere Signal-Prozessierung notwendig.

3.3 Benutzerschnittstelle

3.3.1 Bedienkonzept

Die Aufnahme eines Videos von einem bewegten Objekt aus der Luft ist eine heraus-
fordernde Aufgabe. Daher sollen dem Operator verschiedene Betriebsmodi mit mehreren
Automatisierungsstufen zur Verfiigung stehen, die ihn je nach Einsatzszenario bestmog-
lich unterstiitzen und ihm gleichzeitig die benétigte bildgestalterische Freiheit lassen. Ein
geeignetes Bedienkonzept und eine intuitive Benutzerschnittstelle ist entscheidend fiir die
Nutzbarkeit des Systems.

Die sechs Freiheitsgrade der Kamera — die Position und die Orientierung jeweils in drei
Dimensionen — lassen sich durch Ansteuerung des Quadrokopters und des Kamera-Gim-
bals vollstiandig steuern®. Es ist i. Allg. sinnvoll, dass fiir die verschiedenen Freiheitsgrade
der Kamera bzw. Steuerungskanéle des Systems unterschiedliche Betriebsmodi gewéhlt
werden kénnen. Fasst man die horizontale Position zusammen und formuliert die Orientie-
rung der Kamera als Eulerwinkel (2.16), ergeben sich fiinf Steuerungskanile: horizontale
2-D-Position, vertikale Position, Gierwinkel, Nickwinkel, Rollwinkel. Dabei sind der Nick-
und Rollwinkel durch das Gimbal beschrankt.

1Der Quadrokopter ist mit seinen vier Stellgréfen unteraktuiert. Er kann horizontal nicht unabhéngig von
seinen Nick- und Rollwinkeln beschleunigen, vgl. Abschnitt 5.1.2.1 und Abbildung 5.17. Dies wird durch
das Kamera-Gimbal kompensiert (vgl. Seite 67 und Abschnitt 5.3.1.2). Es erlaubt, die Kamera unabhén-
gig vom Quadrokopter nicken und rollen zu kénnen, sodass die Nick- und Rollwinkel des Quadrokopters
so angesteuert werden konnen, dass die gewiinschte horizontale Beschleunigung erreicht wird.
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Steuerungskanale
Z?Brj;(;r;?;{‘en ‘lge;:::izls Gierwinkel | Nickwinkel | Rollwinkel

Objektverf. folge Objekt schaue auf Objekt
"g stat. Punkt fliege zu Punkt schaue auf Punkt (POI)
é Joystick Joystick
E Abs.-winkel - - Absolutwinkel

Trajektorien Trajektorien

halten halten

Tabelle 3.2: Steuerungskanéle und Betriebsmodi

Die Betriebsmodi, die fiir den Prototyp umgesetzt werden, sind in Tabelle 3.2 bezogen
auf die Steuerungskanéile dargestellt: Die Assistenzfunktion mit dem héchsten Automa-
tisierungsgrad ist die Objektverfolgung: Der Quadrokopter verfolgt hierbei automatisch
ein zu filmendes Zielobjekt und/oder richtet die Kamera selbsténdig auf das Objekt aus.
Der Operator gibt lediglich iiber die Benutzerschnittstelle den gewiinschten Abstand der
Kamera und den Winkel zum Zielobjekt vor.

Neben der Verfolgung von bewegten Objekten kann es auch gewiinscht sein, einen sta-
tischen (Weg-)Punkt anzufliegen oder einen statischen Punkt — einen Point-of-Interest
(POI) — zu filmen. Dessen Position ist i. Allg. vorab bekannt, sodass die Position nicht
per Funk iibermittelt werden muss. Der Operator kann die Wegpunkte und POIs vorab
abspeichern und zum gewiinschten Zeitpunkt dann kommandieren, woraufhin die Assis-
tenzfunktion den kommandierten Wegpunkt automatisch anfliegt bzw. die Kamera auf
den kommandierten POI ausrichtet.

Fiir eine freie Bildgestaltung hat der Operator die Moglichkeit, einzelne Kanéle per Joy-
stick zu steuern. Dies erlaubt dem Operator, beliebige Mandver und Kameraschwenks
durchzufiihren oder Zielobjekte manuell zu verfolgen. Die drei Kamerawinkel kénnen
alternativ absolut vorgegeben werden. Auf allen Steuerungskanilen lassen sich zudem
Trajektorien kommandieren. Dies kann u. a. bei beschrankten Platzverhéltnissen genutzt
werden, indem vorab eine Trajektorie geplant wird, die an die 6rtlichen Gegebenheiten
angepasst ist. Aulerdem kann jeder Steuerungskanal , gehalten“ werden, wenn z. B. die
vertikale Position oder der Kamera-Rollwinkel konstant bleiben soll.

Aus diesem Bedienkonzept lassen sich folgende Hardware- und Software-Anforderungen
an die Benutzerschnittstelle ableiten:

e Wahl des Betriebsmodus pro Steuerungskanal

e Steuerung Betriebsmodus-Parameter (z.B. Abstand und Winkel zum Zielobjekt,
Speichern und Kommandierung statischer Wegpunkte/POls)
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e Steuerung per Joystick

e Kommandierung von Trajektorien
Dariiber hinaus soll die Benutzerschnittstelle folgende Anforderungen erfiillen:

e Kommandierung automatisches Starten/Landen, Reinitialisierung etc.

e Anzeige Statusinformationen: Systemzustand, Alarm, Batterieladezustand, Flug-
zeit, Positionen von Quadrokopter und Zielobjekt

e Funktionen fiir Erprobung (z.B. Logging starten/stoppen)

e geeignet flir mobilen Outdoor-Einsatz, im Stehen bedienbar

Im Folgenden werden die Hardware und Software der Benutzerschnittstelle dargestellt,
die diese Anforderungen realisieren.

3.3.2 Hardware

Fiir die Steuerung des Systems durch den Operator wurde ein ,ControlPad“ genanntes
Handbediengerit entwickelt, das mobil ist und sich z.B. im Stehen oder Gehen mit ei-
ner Hand halten und mit der anderen Hand bedienen lasst. Hauptbedienelemente des
ControlPads sind ein Tablet-Computer mit Touchscreen und ein 6-Achs-Joystick, siehe
Abbildung 3.12. Inspiriert wurde der Aufbau des ControlPads durch Handbediengeréte
von Industrierobotern, die auch Touchscreen und 6-Achs-Joystick kombinieren.

Abbildung 3.12: ControlPad
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Versorgungsplatine Raspberry Pi

6-Achs-Joystick

Abbildung 3.13: ControlPad Innen- und Riickansicht

Als Tablet-Computer wird ein Apple iPad genutzt, auf dem die App ,,QC Cam Ctrl“ lduft,
die in Abschnitt 3.3.3 vorgestellt wird. Das iPad ist in ein Kunststoffgehduse integriert,
das wie einige Quadrokopter-Bauteile 3-D-gedruckt wurde (vgl. Seite 69).

Position und Orientierung der Kamera sollen in allen translatorischen und rotatorischen
Achsen u.a. intuitiv von Hand steuerbar sein. Zwei klassische Joysticks bzw. Steuer-
kniippel wie z. B. auf einer Modellbau-Fernsteuerung bieten zusammen nur vier Steue-
rungskandle. Hier wird ein 6-Achs-Joystick genutzt, dessen drei rotatorischen und drei
translatorischen Achsen sich mit einer Hand feinfiihlig steuern lassen. Eine Zuordnung
seiner Achsen zu denen des Flugsystems ist intuitiv méglich. Bei dem eingesetzten 6- Achs-
Joystick handelt es sich um ein Megatron SpaceMouse Module, das neben dem Tablet in
das ControlPad-Gehéuse integriert ist.

Das Gehéuse enthélt weitere Komponenten, die zur Kommunikation und zum Anschluss
des 6-Achs-Joysticks erforderlich sind. So sind ein Raspberry Pi 3, ein XBee-Modul, eine
Versorgungsplatine und ein USB-Akkupack integriert, siche Abbildung 3.13. Die Platine,
die auch in der Bodenstation und der Ziel-Einheit verwendet wird (siehe Abschnitt 3.4),
realisiert die Stromversorgung und enthélt einen USB-Hub, iiber den der 6-Achs-Joystick
am Raspberry Pi angeschlossen ist. Auf einer zweiten Platine befinden sich zwei Taster
und LEDs, deren Funktion frei programmierbar ist. Das iPad ist iber den im Raspberry Pi
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integrierten WLAN-Chip verbunden. Um die RTK-Korrekturdaten fiir die GNSS-RTK-
Empfanger des Quadrokopters und der Ziel-Einheit zu empfangen, wird iiber das LTE-
Modem des iPads eine Mobilfunkverbindung mit einem Ntrip-Server hergestellt (zu RTK
und Ntrip siehe Seite 62). Das XBee-Modul wird zur Kommunikation mit Quadrokopter,
Bodenstation etc. verwendet, vgl. Abschnitt 3.4. Das Routing der Signale und Nachrichten
zwischen den Komponenten iibernimmt ein Programm auf dem Raspberry Pi.

3.3.3 Software

Die i0OS-App ,QC Cam Ctrl*, die auf dem iPad des ControlPads lduft, erlaubt dem
Operator eine intuitive Kommandierung der verschiedenen Betriebsmodi des Systems
(vgl. Tabelle 3.2) und einen Uberblick iiber den Systemstatus. Das Icon der App, das
einen stilisierten Kamera-Quadrokopter zeigt, ist in Abbildung 3.14 zu sehen.

RN

Abbildung 3.14: Icon der iOS-App ,,QC Cam Ctrl“

Die App wurde in der Entwicklungsumgebung Xcode programmiert. Wahrend die GUI-
nahen Programmteile in Objective C geschrieben sind, wird fir die Programmlogik und
die IP-Kommunikation C++ und Boost genutzt. Dadurch kénnen Codeteile vom Haupt-
programm des Quadrokopters (siche Abschnitt 3.2.2) und von der Software, die auf den
Raspberry Pis von ControlPad, Bodenstation und Ziel-Einheit lduft (siehe Abschnitt 3.4),
wiederverwendet werden.

In Abbildung 3.15 ist die Start-Ansicht der App zu sehen. In der linken Spalte befindet
sich das Navigationsmenii, mit dem zwischen den Ansichten gewechselt werden kann.
Die ,,Flight“-Ansicht auf der rechten Seite gibt einen Uberblick iiber den Systemstatus
und erlaubt die Kommandierung des Systems. Sie enthélt neben den Elementen fiir den
Operator auch Hilfsfunktionen fiir die Erprobung. In den ersten beiden Zeilen kann man
den Verbindungsstatus zum Quadrokopter sehen. Sind beide Kreise griin, wie in der
Abbildung, laufen die Programme qcServer und gqcmaind auf dem Quadrokopter und es
werden Daten empfangen.

Fir Erprobungszwecke kann iiber die ,Cmd“-Buttons u.a. qcmaind gestartet und ge-
stoppt und der Mastermind neugestartet werden. Mit den Kommandos ,Start all“ und
»Stop all“ wird das Logging von Quadrokopter, Bodenstation, Ziel-Einheit und Control-
Pad gestartet bzw. gestoppt. Uber , Set all* wird die Systemzeit auf allen Geriiten gesetzt.
In den folgenden Zeilen werden der Batterie-Ladezustand, die Flugzeit, der Alarm-Zu-
stand und der GNSS-Empfangszustand des Quadrokopters angezeigt.

SGUI graphical user interface, graphische Benutzerschnittstelle
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Abbildung 3.15: QC Cam Ctrl: Navigationsmenii und Ansicht ,Flight*

In der zweiten Sektion sieht man unter ,Flight state“ den Zustand der Ablaufsteuerung
auf dem Quadrokopter (vgl. Abschnitt 5.4): Im dargestellten Fall befindet sich der Qua-
drokopter in der Flugphase. Mit den Buttons ,,Reinitialize*, , Takeoff“ und ,,Land“ kénnen
die Reinitialisierung, das Starten und das Landen kommandiert werden. Uber , Thrust
calibration® ist die Ansicht fiir die Schubkalibrierung gemaf Abschnitt 5.1.2.2 erreichbar,
siehe Abbildung 3.16.

Neben den visuellen Anzeigen werden Alarme und Zustandswechsel auch akustisch ausge-
geben, sodass sie nicht verpasst werden kénnen. Wenn ein Alarm vorliegt, z. B. ein Sensor
ausgefallen oder die Verbindung unterbrochen ist, wird — je nach Fehler — ein Alarmton
ausgegeben, sodass der Sicherheitspilot sofort mitbekommt, dass er den Quadrokopter
iibernehmen muss. Wichtige Zustandswechsel werden per Sprachausgabe angesagt. So
hort man an Ansagen wie ,,Initialization®, ,,Ready for takeoff“, ,Takeoff* und ,Landing*,
dass der Quadrokopter den kommandierten Zustandswechsel bestatigt hat. Auflerdem
werden u. a. niedrige Batterie-Ladezusténde, GNSS-Zustandswechsel und der Verlust von
GNSS-Korrekturdaten angesagt.

In den Einstellungen der App kdnnen u. a. die Zugangsdaten zum Ntrip-Server gespeichert
werden, sodass iiber die Mobilfunk-Internetverbindung des iPads RTK-Korrekturdaten
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Command mode

£ Flight Thrust Calibration CHANNELS

QC horizontal hold
Front 0.870000 QC vertical hold
Back 0.870000 QC yaw hold
Left 0.870000 Gimbal pitch hold
Right 0.870000 Gimbal roll hold

SET COMMAND MODE

Status Hold all
Received 21 sec Hold
Start Joystick
Stop Absolute angle
Apply Target
Point
Abbildung 3.16: Schubkalibrierungs- Abbildung 3.17: Betriebsmodus-Ansicht
Ansicht

abgerufen werden koénnen, die dann an die GNSS-RTK-Empfianger des Quadrokopters
und der Ziel-Einheit weitergeleitet werden.

Zur Anzeige und zum Wechsel des Betriebsmodus wéhlt man im Navigationsmenii die
,2Command mode“-Ansicht aus, siche Abbildung 3.17. Oben in der Ansicht kann man den
aktuellen Betriebsmodus fiir jeden Steuerungskanal, in diesem Fall  halten® (,,hold*), ab-
lesen. Uber die blauen Buttons unten wird der Betriebsmodus gewechselt. Die moglichen
Kombinationen zeigt Tabelle 3.2. Tippt man beispielsweise auf ,, Target®, gelangt man zur
»Set Target Mode*-Ansicht, sieche Abbildung 3.18. Dort kann man auswahlen, welchem
Zielobjekt mit welchen Steuerungskanilen gefolgt werden soll. In diesem Fall ist ausge-
wahlt, dass der Quadrokopter dem Objekt ,, Target 2 horizontal folgen und durch Gieren
des Quadrokopters und Nicken des Kamera-Gimbals (,QC yaw“ und ,,Gimbal pitch®)
die Kamera auf das Objekt ausrichten soll. Aulerdem kénnen die Start-Sollwerte fiir den
Abstand 0 (5.120) zum Zielobjekt und den Winkel a (5.121), aus dem das Zielobjekt
gesehen werden soll, {iber zwei Schieberegler vorgegeben werden. Nach der Bestétigung
durch , Activate“ richtet sich der Quadrokopter wie konfiguriert auf das Zielobjekt aus
und beginnt mit der Verfolgung. Nach der Aktivierung kénnen iiber Schieberegler der
Abstand und der Winkel zum Zielobjekt jederzeit gedndert werden. Diese Funktion wird
z.B. in den Flugversuchen D1 und D2 genutzt, vgl. Seite 224ff.
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£ Current Set Target Mode
TARGETS
Target 1
Target 2 v < Current Set Joystick Mode
CHANNELS
JOYSTICKS
Follow target
Space Mouse v
QC horizontal v
2m distance: 5m 50 m CHANNELS
QC horizontal v
R ° . o o
180 angle to target: 89,5 180 horizontal relative to: North Cam
QC vertical v
angle relative to: (passive) ’ bearing | heading ]
QC yaw
QC vertical
Gimbal pitch
All None
Gimbal roll
Look to target
Al None
QC yaw v
Gimbal pitch v
Activate
Gimbal roll
All None
Activate

Abbildung 3.18: Aktivierung Objektverfol- Abbildung 3.19: Aktivierung Joystick
gung

In der ,,Set Joystick Mode“-Ansicht kénnen die Kanéle ausgewéhlt werden, die mit dem
6-Achs-Joytick (,,Space Mouse“) des ControlPads (vgl. Abschnitt 3.3.2) gesteuert werden
sollen. In Abbildung 3.19 sind z. B. die zwei Kanéle zur Steuerung der horizontalen und
vertikalen Quadrokopterposition ausgewahlt. Da ,,North* selektiert ist, fliegt der Quadro-
kopter bei einer Joystickauslenkung nach vorne in nérdliche Richtung. Alternativ wird
die Joystickauslenkung bei ,,QC front“ und ,,Cam* relativ zum Quadrokopter bzw. zur
Kamera interpretiert, siche Abschnitt 5.3.3.1. Neben der Quadrokopterposition kénnen
zudem der Quadrokopter-Gierwinkel sowie der Nick- und Rollwinkel des Kamera-Gimbals
auf den Joystick gelegt werden, wenn diese nicht automatisch dem Zielobjekt nachgefiihrt

82



3.3 Benutzerschnittstelle

werden sollen. Zur Erprobung des Flugs mit Joystick siehe Abschnitt 6.2.4.

Die drei Winkel kénnen alternativ auch absolut kommandiert werden. Wenn der ,,Ab-
solutwinkel“-Modus aktiv ist, konnen die Sollwerte fiir Gier-, Nick- und Rollwinkel iiber
Schieberegler gesteuert werden, sieche Abbildung 3.20.

In der ,,Set Static Point Mode“-Ansicht kann ein Wegpunkt ausgewéhlt werden, zu dem
der Quadrokopter horizontal und/oder vertikal fliegen soll, siche Abbildung 3.21. Aufler-
dem kann ein Point-of-Interest gesetzt werden, auf den der Quadrokopter und das Gimbal
die Kamera — durch Gieren, Nicken und/oder Rollen — ausrichten sollen. Die Positionen
der Punkte werden zuvor in der App eingegeben.

Das Starten von Trajektorien, die im Simulink-Modell des Quadrokopters hinterlegt sind,
erfolgt iber die Kommandierung von Events mit zuvor festgelegten IDs. Dies wird z. B.
in den Flugversuchen A1 und A2 in Abschnitt 6.2.2 benutzt.

{ Current  Set Static Point Mode
Command mode

POINTS OF INTEREST
CHANNELS

look to 1
QC horizontal hold
look to 2
QC vertical hold
fly 2 v
QC yaw absolute: 0.0°
fly 1
-180° QC yaw: 0° 180°
CHANNELS
Gimbal pitch absolute: 0.0°
QC horizontal v
-120° Gimbal pitch: 0° 30°
QC vertical
Gimbal roll absolute: 0.0° QC yaw
-30° Gimbal roll: 0° 30° Gimbal pitch
Gimbal roll
SET COMMAND MODE
All  None
Hold all
Hold Activate
Abbildung 3.20: Schieberegler Absolut- Abbildung 3.21: Aktivierung Modus
winkel ,statischer Punkt*

83



3 System

Neben der Kommandierung tiber Schieberegler, Joystick etc. steht in der QC Cam Ctrl
App fiir den Objektverfolgungs-Modus und den ,, Absolutwinkel“-Modus eine alternative,
intuitive Steuerungsart zur Verfiigung, die eine virtuelle 3-D-Ansicht nutzt, siehe Abbil-
dung 3.22. Ist der Objektverfolgungs-Modus aktiviert, erscheint ein blauer Zylinder, der
das Zielobjekt symbolisiert, auf einer gerasterten Bodenflache. Der Operator kann dann
die Sollwerte fiir den Winkel und den Abstand zum Zielobjekt sowie die Hohe iiber dem
Zielobjekt durch Touch-Gesten intuitiv steuern. Wird horizontal iiber den Touchscreen
gestrichen, dreht sich die Ansicht um die vertikale Achse des Zielobjekts und der Sollwert
fiir den Winkel « (5.121), aus dem das Zielobjekt gesehen werden soll, wird entsprechend
kommandiert. Bei einer vertikalen Streich-Geste verdndert sich — soweit aktiviert — die
Hoéhe iiber dem Zielobjekt in der 3-D-Ansicht und der neue relative Hohensollwert wird
an den Quadrokopter gesendet. Der Sollwert fiir den Abstand 6 (5.120) zum Zielobjekt
wird durch eine Zoom-Geste verdndert: Setzt man zwei Finger auf den Touchscreen und
zieht sie auseinander, wird der Abstand verringert. Durch Aufeinanderzuziehen der Finger
wird der Abstand entsprechend vergrofiert.

Die 3-D-Ansicht kann auch zur Steuerung der Kameraausrichtung unabhéngig von ei-
nem Zielobjekt genutzt werden (,Absolutwinkel“-Modus, vgl. oben). Mit horizontalen
und vertikalen Streichgesten wird dabei die Ansicht um die Gier- und Nickachse der
virtuellen Kamera, die die 3-D-Ansicht filmt, geschwenkt. Entsprechende Gier- und Nick-
kommandos werden dann an den Quadrokopter gesendet, sodass sich die reale Kamera
des Quadrokopters genauso wie die virtuelle Kamera ausrichtet®. Denkbar wire, den Ka-
mera-Livestream als Hintergrund in der 3-D-Ansicht einzublenden”, sodass man das Live-
Kamerabild ,,anfassen“ und — mit einem kleinen zeitlichen Verzug — auf den gewiinschten
Bildausschnitt ,ziehen* kann.

Alternativ zu den Streichgesten kénnen die Winkel auch iiber die Orientierung des Con-
trolPads gesteuert werden. Das iPad schétzt mithilfe von Inertialsensoren und einem
Magnetometer die eigene 3-D-Orientierung und stellt sie der QC Cam Ctrl App zur Ver-
figung. Dadurch koénnen durch Schwenken und Neigen des ControlPads die 3-D-Ansicht
intuitiv gedreht und die entsprechenden Winkel kommandiert werden. Auf diese Weise
kann die Ausrichtung der Kamera auf dem Quadrokopter so gesteuert werden, als ob
man diese — und nicht das ControlPad — in der Hand halten wiirde. Wenn der Kamera-
Livestream in der 3-D-Ansicht eingeblendet wiirde’, wire es so, als ob man direkt durch
die Quadrokopter-Kamera schauen wiirde und diese direkt — mit einem kleinen zeitlichen
Verzug® — schwenken konnte.

5Ein Rollen der Kamera kann — wenn gewiinscht — durch eine Rotationsgeste mit zwei Fingern komman-
diert werden.

"Der Kamera-Livestream wird in der realisierten Losung auf einem separaten Videomonitor angezeigt,
siehe Abbildung 3.27.

8Im Objektverfolgungs-Modus ist die Verzogerung i.Allg. gréBer, da der Quadrokopter nach einem
Schwenken des ControlPads um die Hochachse neben dem Gieren auch eine neue Position anfliegen
muss, um den neuen Azimut-Sollwert (5.121) zu erreichen.
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Abbildung 3.22: QC Cam Ctrl: Steuerung iiber virtuelle 3-D-Ansicht
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3.4 Kommunikationsinfrastruktur

Das Gesamtsystem besteht aus vier Einheiten, die miteinander kommunizieren. Neben
dem Flugsystem (sieche Abschnitt 3.2.1) und dem ControlPad als Benutzerschnittstelle
(sieche Abschnitt 3.3.2) werden eine Bodenstation und eine Ziel-Einheit bendétigt, die im
Folgenden vorgestellt werden.

Die Bodenstation, die in Abbildung 3.23 zu sehen ist, erlaubt die Einbindung von weite-
ren Gerdten per LAN und WLAN in die Kommunikationsinfrastruktur. Die Ziel-Einheit
(siehe Abbildung 3.24), die auf dem zu verfolgenden Zielobjekt installiert wird, sendet
die Zielposition tiber das Kommunikationsnetzwerk an den Quadrokopter.

Die Bodenstation, die Ziel-Einheit und das ControlPad sind intern dhnlich aufgebaut,
siehe Abbildungen 3.25, 3.26 und 3.13. Wie das ControlPad bestehen Bodenstation und
Ziel-Einheit aus einem Raspberry Pi (a), einer Versorgungsplatine (b), einer Platine mit
Tastern und LEDs (c¢) und einem XBee-Modul (d). Die Bodenstation verfiigt zusétzlich
iiber einen WLAN-Router und einen LAN-Switch (e), iiber den der Raspberry Pi und bis
zu drei weitere Geréte an das IP-Netzwerk angeschlossen werden. Die Versorgungsplatine
und die Taster-LED-Platine wurden so entworfen, dass in den drei Komponenten iden-
tische Platinen verwendet werden konnen, die sich nur in der Bestiickung unterscheiden.
So wie das ControlPad und einige Quadrokopter-Bauteile (vgl. Seite 69) wurden die Ziel-
FEinheit und die Front der Bodenstation 3-D-gedruckt. Alle drei Komponenten werden
durch einen USB-Akkupack versorgt.

In Abbildung 3.27 ist die Videomonitor-Einheit zu sehen, die das Live-Kamerabild vom
Quadrokopter empfiangt und fiir den Operator anzeigt. Statt auf dem Videomonitor kénn-
te das Kamerabild auch auf dem ControlPad dargestellt werden (vgl. Seite 84).

Der Quadrokopter kann iiber sein WLAN-Modul in das Kommunikationsnetzwerk einge-
bunden werden. Dieser Kommunikationskanal eignet sich vorwiegend fiir den Indoor-Flug.
Fir Outdoor-Fliige hat sich WLAN nach diversen Tests mit unterschiedlichen WLAN-
Routern als zu unzuverléssig herausgestellt. Fiir eine Kommandierung des Quadrokopters
durch das ControlPad, eine Live-Statusanzeige auf dem ControlPad und eine kontinuierli-
che Zielpositionsiibertragung an den Quadrokopter wird jedoch ein zuverlassiger Kommu-
nikationskanal ben&tigt. Deutlich geeigneter als WLAN haben sich ZigBee-Funkmodule
erwiesen. Deshalb werden hier Digi XBee Pro S1 Module verwendet, die auf 2,4 GHz
untereinander ein Mesh-Netzwerk aufbauen und eine Reichweite von {iber 1km ermégli-
chen.
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Abbildung 3.23: Bodenstation Abbildung 3.24: Ziel-Einheit

Abbildung 3.25: Bodenstation Innenansicht  Abbildung 3.26: Ziel-Einheit Innenansicht

Abbildung 3.27: Videomonitor-Einheit
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Abbildung 3.28: Kommunikationsarchitektur

Die Architektur des gesamten Kommunikationsnetzwerkes ist in Abbildung 3.28 darge-
stellt. Das zentrale XBee-Mesh-Netzwerk zwischen Quadrokopter, Ziel-Einheit, Control-
Pad und Bodenstation ist in Blau zu sehen. Uber die Software auf den Raspberry Pis und
das gcServer-Programm werden Nachrichten zwischen dem XBee-Mesh-Netzwerk und den
IP-Netzwerken in Bodenstation, ControlPad und Mastermind geroutet. Die LAN- und
WLAN-Verbindungen dieser IP-Netzwerke sind mit schwarzen und griinen Pfeilen dar-
gestellt. Die Video-Funkiibertragung (roter Pfeil) zwischen Videosender und -empfianger
erfolgt auf 5,8 GHz.

Fiir die Kommunikation der Komponenten untereinander wurde ein bindres Nachrichten-
format ,,StdQCMessage* mit variablem Dateninhalt definiert, siehe Abbildung 3.29. Jede
Nachricht beginnt mit den zwei festen Bytes 0x71 0x63 — dem ASCII-Code fiir die beiden
Buchstaben ,,qc“ — anhand derer der Parser den (moglichen) Nachrichtenanfang erkennen
kann. Dann folgen zwei Bytes, in denen die Lange n des Daten-Feldes als 16-bit-unsigned-
Integer im little-endian Format steht. Mit dem darauf folgenden Byte wird der Datentyp
des Daten-Feldes festgelegt, z. B. ein bestimmter C-struct Datentyp. Im Daten-Feld sind

Sync ,qc“ | Lange n | Typ Daten CRC

2 Bytes 2Bytes 1Byte n Bytes 2 Bytes

Abbildung 3.29: Nachrichtenformat StdQCMessage
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Abbildung 3.30: Testfahrzeug ausgeriistet mit Ziel-Einheit, GNSS-RTK-Empfinger und
GNSS-Antenne

dann die n Byte des angegebenen Datentyps enthalten. Die Nachricht schliefit mit zwei
Bytes ab, die einen 16-bit-CRC-Priifwert enthalten, anhand dessen Ubertragungsfehler
erkannt werden kéonnen. Aufferdem wird durch Check des CRC-Priifwertes verifiziert, dass
die initialen zwei Bytes ,,qc“ tatsdchlich der Nachrichtenanfang sind.

Auf den drei Raspberry Pis von Bodenstation, Ziel-Einheit und ControlPad lduft die
gleiche Software, die fiir den Einsatz in der jeweiligen Komponente konfigurierbar ist.
Diese Software iibernimmt in der Bodenstation und im ControlPad das Routing der Std-
QCMessages zwischen dem XBee-Mesh-Netzwerk und den IP-Netzwerken. So routed die
Software auf dem Raspberry Pi des ControlPads zwischen dem per WLAN verbundenen
iPad und dem XBee-Mesh. Dadurch kann die QC Cam Ctrl App z. B. Kommando-Nach-
richten senden und Status-Nachrichten empfangen. Auf diese Weise werden auch die RTK-
Korrekturdaten und die 6-Achs-Joysticks-Kommandos in das Kommunikationsnetzwerk
weitergeleitet.

Zur Positionsbestimmung des Zielobjekts ist ein GNSS-RTK-Empfianger per USB an den
Raspberry Pi der Ziel-Einheit angeschlossen. Dieser GNSS-RTK-Empfénger ist mit dem
auf dem Quadrokopter genutzten vergleichbar, vgl. Abschnitt 4.1.2.1. In Abbildung 3.30
ist das etwa 1m lange Testfahrzeug [63] zu sehen, auf dem die Ziel-Einheit mit GNSS-
RTK-Empfinger und Antenne zur Erprobung der Objektverfolgung (sieche Abschnitt
6.2.5) installiert ist. Da die Ziel-Einheit beziiglich Stromversorgung etc. autark ist, kann
sie auch fiir beliebige andere Zielobjekte genutzt werden. Die Software auf dem Raspberry
Pi versendet die GNSS-RTK-Positionen als StdQCMessages an das Netzwerk.

Analog zum ControlPad routet die Software auf dem Raspberry Pi der Bodenstation die
StdQCMessages zwischen dem XBee-Mesh und dem IP-Netzwerk des WLAN-Routers
in der Bodenstation. Wenn z. B. eine Nachricht per XBee empfangen wird, wird diese
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per UDP Broadcast iiber den WLAN-Router z.B. an einen verbundenen Laptop oder
Desktop-Rechner gesendet. In der anderen Richtung werden per UDP empfangene Nach-
richten an das XBee-Mesh weitergeleitet. So kénnen u. a. Operator-Kommandos der Qt-
Anwendung ,,QcCmd*, die auf einem Desktop-Rechner der Indoor-Testumgebung? liuft,
an den Quadrokopter iibermittelt werden. Diese Anwendung wurde fiir den Einsatz bei
Indoor-Flugversuchen geschrieben und bietet einen Teil der Funktionen der iOS-App ,,QC
Cam Ctrl“!9, die bei Outdoor-Fliigen eingesetzt wird. Die Qt-Anwendung ,,QcCmd“ ba-
siert auf der gleichen C++-Codebasis wie die iOS-App.

Bei Indoor-Flugversuchen kann — wenn ControlPad und Ziel-Einheit nicht benotigt wer-
den — anstatt der XBee-Kommunikation die optionale WLAN-Kommunikation zwischen
dem Quadrokopter und dem Router der Bodenstation (gestrichelter griiner Pfeil in Ab-
bildung 3.28) genutzt werden.

Diese WLAN-Verbindung wird zudem indoor und outdoor genutzt, um zu Entwicklungs-
zwecken per Rcon Parameter auf dem Quadrokopter zu dndern (vgl. Abbildung 3.10
auf Seite 74). Dazu wird z.B. ein iPhone, auf dem die Rcon iOS-App lauft (vgl. Ab-
bildung 3.11 auf Seite 74), per WLAN mit dem Router verbunden. Alternativ kann ein
Python Rcon-Client auf einem Laptop oder auf einem Desktop-Rechner in der Indoor-
Testumgebung? verwendet werden, der per LAN oder WLAN am Router angeschlossen
ist.

Mit der dargestellten Kommunikationsarchitektur ist durch die Kombination von XBee-
Mesh-Netzwerk und IP-Netzwerken eine robuste Kommunikation zwischen den bend6tig-
ten Komponenten moglich, die bei Bedarf flexibel erweitert werden kann. So kénnte ohne
Weiteres z. B. ein zweites ControlPad eingebunden werden, damit eine zweite Person einen
Teil der Steuerung tibernehmen kann. Gleiches gilt fiir eine zweite Ziel-Einheit, sodass
dann zwischen zwei Zielen umgeschaltet werden konnte.

3.5 Testumgebungen

Im Folgenden werden die verschiedenen Testumgebungen vorgestellt, die zur Erprobung
des Systems benétigt werden. Dazu gehoren zum einen die Simulationsumgebung, in der
das System oder Teilsysteme simulativ erprobt werden kénnen, und zum anderen die
Indoor- und Outdoor-Testumgebungen, in denen die Flugversuche durchgefiithrt werden.
Zudem wird das Galileo-Testgebiet automotiveGATE préasentiert, das fiir die Positions-
bestimmung mit Galileo-Signalen genutzt wird.

3.5.1 Simulationsumgebung

Die Funktionalsoftware fiir den Quadrokopter mit Sensorfusion und Regelung wird gra-
phisch in einem Simulink-Modell programmiert (vgl. Softwarearchitektur in Abbildung

9vgl. Abschnitt 3.5.2
Ogiehe Abschnitt 3.3.3
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Abbildung 3.31: 3-D-Visualisierung in der Simulationsumgebung

3.9). Dies ist auch fiir die simulative Erprobung von Vorteil, da dieselben Simulink-BI6-
cke, aus denen C++-Code fiir den Quadrokopter generiert wird, auch in einer Simulation
mit Simulink verwendet werden kénnen. So kénnen sowohl das Gesamtsystem als auch
Teilsysteme simuliert werden.

Zur Erprobung der flachheitsbasierten Regelung, die in Kapitel 5.2 entwickelt wird, wer-
den z. B. die Simulink-Blécke der Regelung mit einem Modell der Quadrokopterdynamik
(vgl. Abschnitt 5.1.3) verbunden. Die Ergebnisse einer solchen simulativen Erprobung
werden in Abschnitt 5.5 préasentiert.

Die Simulationsumgebung ermdglicht auch eine 3-D-Visualisierung der Objektverfolgung:
In Abbildung 3.31 ist z.B. die Sicht der Quadrokopter-Kamera auf das Zielobjekt und
eine Visualisierung der Quadrokopter-Bewegungen dargestellt.

In der Simulationsumgebung werden auch andere Komponenten wie die Sensorfusion (Ka-
pitel 4), die Trajektoriengenerierung (Abschnitt 5.3) und die Ablaufsteuerung (Abschnitt
5.4) vor dem Einsatz auf dem Quadrokopter simuliert.

Dadurch, dass in der Simulation und auf dem Quadrokopter die identische Funktional-
software verwendet wird, kann schnell zwischen Simulation und Flugversuch hin und
hergewechselt und so die prototypische Software iterativ verbessert werden.

3.5.2 Indoor-Testumgebung

Fiir kleine Flugversuche steht im Labor eine Indoor-Testumgebung zur Verfiigung. In
Abschnitt 6.2.3 wird z. B. die Erprobung der MPC-Trajektoriengenerierung im Indoor-
Flugversuch dargestellt.

Da im Labor kein GNSS-Empfang fiir die Sensorfusion méoglich ist, kommt zur Positi-
onsbestimmung stattdessen das Infrarot-Trackingsystem (Motion-Capture-System) ART
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Abbildung 3.32: Funktionsprinzip Infrarot-Trackingsystem (Quelle: [6])

TrackPack [6] zum Einsatz. Die zwei Kamera-Einheiten des Systems senden synchroni-
sierte Infrarotlicht-Blitze aus, sodass die Infrarot-Kameras reflektierende Marker-Kugeln
erfassen konnen, sieche Abbildung 3.32.

Aus den zwei Bildern der Kameras berechnet das Trackingsystem dann die 3-D-Position
der Infrarot-Marker im Raum. Dazu wird vorab ein Kalibrierungsprozess durchgefiihrt,
in dem die Position und die Orientierung der Kameras beziiglich eines Raum-Koordina-
tensystems gelernt wird.

Am Quadrokopter wird ein Tracking-Baum mit fiinf Infrarot-Markern verwendet, siehe
Abbildung 6.17. Da die Abstédnde der fiinf Marker voneinander bekannt sind, kann neben
der 3-D-Position des Tracking-Baums auch die 3-D-Orientierung im Raum berechnet
werden. Die Position und Orientierung des Tracking-Baums sendet das Trackingsystem
mit einer Updaterate von 60 Hz per UDP iiber WLAN (vgl. Abbildung 3.28) an den
Quadrokopter.

Neben dem Indoor-Einsatz kommt das Infrarot-Trackingsystem auch bei der Outdoor-
Erprobung der Sensorfusion zum Einsatz, siche Abbildung 6.1 in Abschnitt 6.1.1.

3.5.3 Outdoor-Testumgebung

Fiir Outdoor-Flugversuche sollte eine Testumgebung fiir den Quadrokopter ausreichend
Platz ohne Hindernisse und eine gute GNSS-Abdeckung aufweisen. Zudem sollte die Out-
door-Testumgebung fiir die Experimente zur Objektverfolgung fiir das Zielobjekt geeignet
sein.

Eine Testumgebung, die diese Voraussetzungen erfiillt, ist das Aldenhoven Testing Center
(ATC) der RWTH Aachen University. Die wesentlichen Flugversuche, die in Kapitel 6
dargestellt werden, wurden im ATC durchgefiihrt. Fiir weitere Flugversuche wurde au-
Berdem eine Freifliche auf dem Campus der RWTH Aachen University genutzt.

Das ATC verfiigt als Automobiltestzentrum iiber verschiedene Streckenelemente wie Fahr-
dynamikflache, Handlingkurs, Brems- und Schlechtwegstrecke, Steigungshiigel und eine
Ovalbahn mit Steilkurven [3]. 2018 wurde es um Kreuzungen und Strafien fiir innerstadti-
sche Verkehrsszenarien erweitert. Auflerdem kann die angrenzende Filmautobahn genutzt
werden. Fiir die Quadrokopter-Flugversuche wurde vor allem die Fahrdynamikflache mit
210 m Durchmesser genutzt, siehe Abbildung 3.33.
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Abbildung 3.33: Luftbild des Aldenhoven Testing Centers (im Jahr 2019) mit den Stand-
orten der Pseudoliten (PSL1 — PSL6) und der Referenzstation (REF)
des Galileo-Testgebietes automotiveGATE

3.5.4 Galileo-Testgebiet automotiveGATE

Zum Zeitpunkt der Erprobung des experimentellen GPS- und Galileo-Empfangers (vgl.
Abschnitt 4.1.2.2) befand sich die Galileo-Satellitenkonstellation noch im Aufbau (siehe
Seite 50). Daher wurde fiir die Versuche zur Positionsbestimmung mit Galileo-Signalen
das Galileo-Testgebiet ,automotiveGATE* genutzt, das in diesem Abschnitt vorgestellt
wird.

Das automotiveGATE ist eines von finf ,Galileo Test- und Entwicklungsumgebungen*
(GATESs) in Deutschland [13], deren Aufbau vom Deutschen Zentrum fiir Luft- und Raum-
fahrt gefordert wurde, um schon vor der Einsatzbereitschaft der Satelliten die Entwicklung
von Galileo-Anwendungen zu ermoglichen. Nach dem GATE im Berchtesgadener Talkes-
sel, das 2008 eroffnet wurde, folgten 2010 das SEA Gate im Forschungshafen Rostock und
das aviationGATE auf dem Forschungsflughafen Braunschweig fiir Galileo- Anwendungen
speziell im Schiffs- und Luftverkehr [87]. Das automotiveGATE und das technisch identi-
sche railGATE, die beide von der RWTH Aachen University aufgebaut wurden und seit
2014 in Betrieb sind, sind auf die Verkehrstriger Strale und Schiene ausgerichtet. Das
railGATE nutzt die Schienenfahrzeug-Testinfrastruktur des Priif- und Validationcenters
der Siemens AG in Wegberg-Wildenrath und macht mit acht bis zu 60 m hohen Sende-
masten Galileo-Signale auf den Testgleisen verfiigbar [21, 68, 71]. Das automotiveGATE
wurde auf dem Geldnde des Aldenhoven Testing Centers (siehe Abschnitt 3.5.3) errichtet
und ermoglicht auf den verschiedenen Teststreckenelementen die Positionsbestimmung
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Abbildung 3.34: Sendemast des Pseudoliten PSL6 im automotiveGATE (im Jahr 2011)

mit Galileo. Im SEA Gate wurde 2017 und im GATE in Berchtesgaden wurde 2019 der
Betrieb eingestellt.

Im automotiveGATE werden die Galileo-Signale von sechs sog. Pseudoliten, terrestrischen
Pseudo-Satelliten, ausgesendet [16, 17, 20]. Deren Sendeantennen sind in Héhen von 30
bis 50 m auf Hochspannungsmasten (Pseudoliten PSL2-PSL5), einem Schornstein (PSL1)
und einem eigens dazu errichteten Mast (PSL6) installiert, siche Abbildung 3.34. Die
Standorte der Pseudoliten sind rund um eine Fliche von ca. 1 km? mit der Referenzstation
in der Mitte angeordnet, siche Abbildungen 3.33 und 6.10.

Die Pseudoliten strahlen Signale auf den Galileo-Tragerfrequenzen E1, Eb5a oder E5b aus,
die konform zur Galileo-Spezifikation, dem ,,Galileo Open Service Signal in Space Interface
Control Document® [26] sind. Die BOC-Modulation, die PRN-Codesequenzen und das
Nachrichtenformat (navigation message encoding, interleaving, synchronization pattern,
CRC) entsprechen der spezifizierten Galileo-Signalstruktur [19], vgl. Abschnitt 2.5.

Die Genauigkeit der Positionsbestimmung im automotiveGATE ist mit 2,3 m im Base-
Mode und 0,8m im Assisted Mode, bei dem Korrekturdaten der Referenzstation vom
Empfénger genutzt werden, spezifiziert [15, 14]. Tatséchlich erreichbar sind Genauigkei-
ten von 1,4m im Base-Mode und 0,5m im Assisted Mode [87]. Die Betriebsmodi des
automotiveGATESs werden von der Masterkontrollstation gesteuert. Sie erlaubt u. a. auch
die Definition und das Abspielen von Signalausfallszenarien [21, 68].

Im Testgebiet kann es vorkommen, dass sich ein Empfinger deutlich ndher an einem
Pseudoliten befindet als an den anderen. Um zu vermeiden, dass in diesem Fall der eine
Pseudolit die Signale der anderen {iberstrahlt, senden die Pseudoliten im Gegensatz zu den
Galileo-Satelliten in einem pseudo-zufélligen Pulsmuster, sodass jeder Pseudolit seinen
Sendeslot hat.
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Im Gegensatz zu den Galileo-Satelliten, die sich auf elliptischen Bahnen um die Er-
de bewegen (vgl. Abschnitt 2.5.2.1), sind die Positionen der Pseudoliten erdfest. Die-
se statischen Positionen lassen sich nicht in Form der Ephemeriden-Parameter in den
Galileo-Navigationsnachrichten ausdriicken. Da in der Galileo-Spezifikation keine Navi-
gationsnachricht vorgesehen ist, mit der statische Positionen von Pseudoliten tibertragen
werden konnen, senden die Pseudoliten Galileo-Dummy-Nachrichten (F/NAV page type
63, I/NAV word type 63) gemafl Galileo-Spezifikation [26]. Ein Empfianger muss also so
konfiguriert werden, dass er die Dummy-Nachrichten auch auswertet. Die Positionen der
Pseudoliten im automotiveGATE werden in den Empfiangern hinterlegt [19].

Im GATE in Berchtesgaden kam mit dem Virtual-Satellite-Mode eine Alternative zum
Einsatz [87]: Die Pseudoliten senden Navigationsnachrichten mit Ephemeriden-Parame-
tern fiir eine virtuelle Satellitenkonstellation aus. Die Pseudolitensignale werden beziiglich
Verzogerung, Frequenz und Sendeleistung so angepasst, als kimen die Signale tatsdchlich
von diesen Satelliten. Dies ist nur fiir einen einzelnen Empfanger moglich, dessen Position
dazu bekannt sein muss. Da im automotiveGATE die meisten Nutzungsszenarien mehrere
Nutzer vorsehen, wird der Virtual-Satellite-Mode dort nicht eingesetzt.

Die Galileo-Dummy-Nachrichten enthalten keine Zeitstempel. Daher kann auf Basis der
Signale im automotiveGATE keine absolute Zeit bestimmt werden. Fiir die Positionsbe-
stimmung ist jedoch ausreichend, die Signale der Pseudoliten zeitlich zueinander in Be-
zug setzen zu konnen. Dazu wird pro Pseudolit die Zeit seit Beginn der aktuellen PRN-
Codesequenz bestimmt, vgl. Abschnitt 2.5.2.4. Fiir die geringen Entfernungen im automo-
tiveGATE fiihrt dies zu eindeutigen Laufzeitdifferenzen, da sich die PRN-Codesequenzen
frithestens alle 4 ms (fiir die E1-B Signalkomponente) wiederholen, was multipliziert mit
der Lichtgeschwindigkeit einer Entfernung von 1200 km entspricht. Fiir weitere Details
siehe [19].

Die Erprobung des experimentellen GPS- und Galileo-Empfangers im automotiveGATE
wird in Abschnitt 6.1.2 dargestellt.
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Quadrokopter sind — wie andere Drehfliigler — instabile Flugsysteme. Sie weisen im Ge-
gensatz zu den meisten Flugzeugen mit starren Tragflichen keine intrinsisch stabilen
Flugzustéinde auf. Um unbemannte Quadrokopter mit geringer Trégheit z. B. per Fern-
steuerung fliegen zu konnen, verfiigen sie meist iiber eine Drehraten- und Lageregelung.
Wiéhrend die Drehraten direkt gemessen werden kénnen, miissen die Roll- und Nickwin-
kel fiir die Lageregelung geschétzt werden. Zur Automatisierung des Quadrokopters wird
zudem eine Schétzung der restlichen Systemzustidnde wie 3-D-Geschwindigkeit und -Po-
sition sowie Gierwinkel bendtigt. In diesem Kapitel wird eine Sensorfusion vorgestellt, die
aus den onboard zur Verfiigung stehenden Sensoren im Outdoor-Flug den Gesamtzustand
des Quadrokopters fiir die Regelung in Kapitel 5 schatzt.

FEin GNSS-Empfanger erlaubt outdoor die Messung der Position und Geschwindigkeit,
jedoch mit einer fiir die Regelung zu geringen Frequenz. Auflerdem bietet er keine In-
formation tiber die Lage des Quadrokopters. Die Inertialsensorik misst die Drehraten
und Beschleunigungen mit einer hohen Frequenz. Daraus konnen die Lagewinkel — etwas
vereinfacht — durch Integration der Drehraten, die Geschwindigkeit und Position durch
einmalige bzw. doppelte Integration der Beschleunigungen berechnet werden. Jedoch wer-
den diese durch Inertialsensor-Bias und -Drifts verfilscht.

GNSS-Empfénger und Inertialsensorik sind in ihren Eigenschaften komplementér, sie er-
gianzen sich gegenseitig. Um auch in Ruhe die Nordausrichtung bestimmen zu kénnen,
wird ein Magnetometer genutzt. Mit diesen Sensoren und einem geeigneten Systemmodell
kénnen im Flug alle Systemzustédnde geschétzt werden. Geeignet fiir die Sensorfusion von
Inertialsensorik-, GNSS-Empfianger- und Magnetometer-Daten bei der zu beriicksichti-
genden nichtlinearen Systemkinematik ist ein Erweitertes Kalman-Filter, das in Abschnitt
2.3.2 eingefiihrt wurde.

Im Folgenden werden zunéchst die fiir die Sensorfusion relevanten Sensoren charakteri-
siert. Dann erfolgt die Darstellung des nichtlinearen Systemmodells und die Auslegung
der Propagation und Estimation des Erweiterten Kalman-Filters fiir die Sensorfusion auf
dem Quadrokopter. Im Abschnitt 4.6 wird die Initialisierung des Kalman-Filters sowie
der Ablauf von Propagation und Estimation vorgestellt. Die Erprobung der Sensorfusion
ist in Abschnitt 6.1.1 zu finden.
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4 Sensorfusion

4.1 Sensoren

4.1.1 Inertiale Messeinheit (IMU)

In diesem Abschnitt werden die Eigenschaften und Modelle der Inertialsensoren fiir die
Sensorfusion sowie die Identifikation der Modellparameter dargestellt.

Die zentrale Sensoreinheit fir die Sensorfusion bildet eine IMU, eine Inertiale Messeinheit
(englisch: Inertial Measurement Unit). Zum Einsatz kommt mit der MicroStrain 3DM-
GX3-25-OEM [50] eine ,industrial grade* IMU auf MEMS-Basis, die u. a. iiber dreiachsige
Drehraten- und Beschleunigungssensoren verfiigt. Die IMU ist zusammen mit einem USB-
Hub und einem 5 V-Spannungswandler auf einer Platine montiert, siehe Abbildung 4.1.
Die IMU-Platine wird auf Gummi-Dampfern im Quadrokopter gelagert, um die auf die
IMU wirkenden Vibrationen zu reduzieren (vgl. Abschnitt ,Coning und Sculling® auf Seite
121). Die Kommunikation zwischen IMU und Mastermind-Board erfolgt seriell. Dies hat
sich bei der IMU als zuverléssiger erwiesen als die Kommunikation per USB.

Fiir die Drehratensensoren (Kreisel, Gyroskope) auf Basis von MEMS (mikro-elektro-
mechanisches System, englisch: micro-electro-mechanical system) gibt es verschiedene
Technologien. So werden die Drehraten z.B. anhand der Beschleunigungen bestimmt,
die aufgrund der Coriolis-Kréfte auf schwingende Probemassen wirken [84]. Die IMU

5 - = PN HQC-Befestigung‘

" Vo

luss2  ufie-Hos AR A
; Gummi-Dampfer

| Gummi-Dampfer l

Abbildung 4.1: IMU-Platine auf Gummi-Démpfern (links: Draufsicht, rechts: Seitenan-
sicht)
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ermittelt so die Drehraten &y zwischen sich (kérperfestes Bezugssystem B) und einem
initialen Bezugssystem I. Von der IMU ausgegeben werden die Komponenten von dJ in
ihrem Koordinatensystem C' beziiglich ihrer orthogonalen Achsen z, y, z':

35 = (0 @y 2:)7 (4.1)

Die MEMS-Beschleunigungssensoren messen je nach Technologie z. B. die Schwingungs-
frequenzédnderung von Quarzen durch die auf die Probemassen wirkenden Krifte (Vi-
brating-Beam-Beschleunigungsmesser) oder kapazitiv die Auslenkung von Probemassen
(Pendel-Beschleunigungsmesser) [84]. Bei allen Messprinzipien werden damit indirekt
sdémtliche auf die Probemassen bzw. die IMU wirkenden Kréfte bestimmt. Dazu gehort
auch z. B. die Gravitationskraft der Erde, siehe (2.6). Die Wirkung der Gravitation auf die
Probemasse ist nicht von einer Beschleunigung der IMU in die entgegengesetzte Richtung
zu unterscheiden.

Es ist sinnvoll, die Kréfte als auf die Masse bezogene spezifische Krifte f = F/m (specific
forces) auszudriicken, da dann die Masse m nicht bekannt sein muss. Die spezifischen
Kréifte haben somit die Einheit von Beschleunigungen. Von der IMU werden die spe-
zifischen Kréfte entlang der orthogonalen Achsen z, y, z ihres Koordinatensystems C'
ausgegeben: )

fiv=fa £y )" (42)
Beschleunigungssensoren messen also nicht — wie der Name vermuten liefle — reine Be-
schleunigungen, sondern auch die Gravitationswirkung der Erde, was bei der Messwert-
Verarbeitung berticksichtigt werden muss. Zur Kompensation muss die durch die Gra-
vitation wirkende spezifische Kraft ¢ in Betrag und Richtung — im Koordinatensystem
C der IMU - bekannt sein (siehe auch Abschnitt 4.6.1). Um die Beschleunigung der
IMU d;;, beziiglich eines initialen Bezugssystems I zu bestimmen, wird die spezifische
Gravitationskraft der Erde g (2.5) addiert:

an=fin+d (4.3)

Das positive Vorzeichen von ¢ in diesem Zusammenhang wird deutlich, wenn man sich ¢
als virtuelle Beschleunigung in die entgegengesetzte Richtung vorstellt, die kompensiert
werden muss.

!Zur Notation siehe auch Seite 14, zu den Koordinatensystemen Seite 23
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4.1.1.1 Modell IMU
Inertialsensoren weisen Messfehler auf,“die im Allgemeinen nicht vernachléssigt werden
kénnen und korrigiert werden miissen. Ublicherweise werden sie wie folgt differenziert:

e Bias

e Messrauschen

e Skalenfaktorfehler

e Nichtlinearitaten

e Sensor-Misalignments

Nach der Vermessung eines Sensors wird eine Ausgleichsgerade durch die gemessene Sen-
sorkurve gelegt, siehe Abbildung 4.2, und so die Abweichung von einem idealen Sensor —
bei dem die Messwerte gleich den physikalischen Werten wéren — bestimmt. Das Offset
der Ausgleichsgeraden vom Nullpunkt ist das Bias, die Abweichung der Steigung von 1 ist
der Skalenfaktorfehler. Die Differenzen der gemessenen Sensorkurve von der Ausgleichs-
geraden werden als Nichtlinearitdten bezeichnet.

Messwert

Sensorkurve mit Fehlern

|
Ausgleichsgerade

Bias

physikalischer Wert

Nichtlinearitat

Abbildung 4.2: Typische Inertialsensorkurve mit Fehlern (in Anlehnung an [84])

Mehrere Inertialsensoren sind z. B. orthogonal zueinander angeordnet, um Beschleunigun-
gen und Drehraten in verschiedene Richtungen messen zu kénnen. Die Abweichungen von
der nominalen relativen Lage zueinander werden als Sensor-Misalignments oder Nichtor-
thogonalitdten bezeichnet.

Das Bias von Beschleunigungs- und Drehratensensoren verdndert sich mit der Zeit. Der
Hauptunterschied zwischen den Giite-Klassen von Inertialsensoren ist die Geschwindigkeit
der Bias-Anderung, der sog. Bias-Drift. So haben z.B. Faser- und Ringlaser-Gyros um
Groflenordnungen kleinere Bias-Drifts als MEMS-Gyros.
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Skalenfaktorfehler, Nichtlinearitdten und Sensor-Misalignments weisen im Allgemeinen
keinen Drift auf, konnen aber temperaturabhéngig sein. Die vorliegende IMU wurde dies-
beziiglich durch den Hersteller iiber den gesamten Temperatur-Betriebsbereich vermes-
sen. Da sie iiber Temperatursensoren verfiigt, kann sie diese Fehler wahrend des Betrie-
bes kompensieren. Daher sollen im Folgenden Skalenfaktorfehler, Nichtlinearitdten und
Sensor-Misalignments vernachldssigt werden.

Wenn das IMU-Koordinatensystem C' nicht mit dem korperfesten Koordinatensystem B

ibereinstimmt, miissen die Messwerte &, ff; vor der Weiterverarbeitung nach B trans-
formiert werden. Fiir die rotatorische Transformation gilt:

~b b b b
Wip = Cc wicb fib = Cc zcb (44)

mit der konstanten Rotationsmatrix C%, die nach Einbau der IMU bestimmt wird. Der
Fehler bei der Ermittlung von Cg soll als IMU-Misalignment — in Abgrenzung zu Sensor-
Misalignments — bezeichnet werden.

Der Ursprung von B wird fiir die Sensorfusion so gewéhlt, dass er mit dem von C im
Punkt U iibereinstimmt (siehe Abschnitt 2.1.1 und 4.2), da sonst zur translatorischen

Transformation von f i 2 flb Drehbeschleunigungen benétigt wiirden, die aus der zeitli-
chen Differentiation von & gebildet werden miissten.

Das Messrauschen und der Bias-Drift der Inertialsensoren ist fiir die vorliegende Anwen-
dung nicht zu vernachlassigen und soll nun modelhert werden: Die gemessene Drehrate
b -, ergibt sich aus der Summe von realer Drehrate ) i, DBias b und Mess-Rauschen 17i,,.
Die Beschleunigungssensoren werden analog modelliert [84]:

fh = fh 4 by + g (4.6)

Der Bias-Drift ist gleich dem Rauschen i, bzw. 7, [84]:

1

by, = iy, (4.7)
by = 7y, (4.8)

Sowohl das Messrauschen i, und 7, als auch die Bias-Drifts 7i;, und 7, werden als
stochastische weifle Rausch-Prozesse (A.25) mit mittelwertfreien, normalverteilten Wahr-
scheinlichkeitsdichtefunktionen (A.17) modelliert [84]. Die Identifikation der spektralen
Leistungsdichten (A.25) Ry, R4, Ry, , Ry, dieser weiBen Rausch-Prozesse erfolgt im fol-
genden Abschnitt 4.1.1.2.

Anzumerken ist, dass die Sensoren beziiglich der geméfi (4.4) in das Koordinatensys-
tem B gedrehten Gréflen modelliert werden — auch wenn die Modellierung im IMU-
Koordinatensystem C' intuitiver wére. Dies macht aber keinen wesentlichen Unterschied,
da zu erwarten ist, dass sich die orthogonalen Sensorelemente sehr &hnlich verhalten
werden. Die Formulierung in B erleichtert die Nutzung der Modelle im Kalman-Filter.
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Die Sendefrequenz, mit der die IMU Drehraten und spezifische Krifte sendet, liegt oft
unter der Frequenz, mir der die IMU die Daten intern verarbeitet. Wenn der Frequenz-
bereich der auftretenden Dynamik deutlich unter der Sendefrequenz liegt, muss das nicht
weiter betrachtet werden. Wenn jedoch Schwingungen im Bereich der Sendefrequenz auf-
treten, kann es zu Aliasing-Effekten kommen, die als Coning und Sculling bezeichnet
werden, siehe Seite 121. Um das zu vermeiden, kann die Sendefrequenz erhéht werden,
was ggf. fiir die Kommunikation technisch problematisch sein kann. Alternativ kénnen
die Sensorsignale zwischen zwei Sendezeitpunkten IMU-intern mit der hohen Frequenz
aufintegriert und dann die Zahlenwerte der Integrale als , Delta-Winkel“ A& und ,,Delta-
Geschwindigkeiten“ A7 (inkl. Gravitationsanteil) ausgegeben werden:

- te .
NG, = / e dt (4.9)
tre—1
- =
Avj, = fip dt (4.10)
th—1

Diese Alternative wird hier gewéhlt, um den Einfliissen von Coning und Sculling Motion
entgegenzuwirken, vgl. Seite 121.

Die Groflen werden dann in das Koordinatensystem B gedreht:
AGY = COAGS,, AR, = CLATS, (4.11)

Die Nutzung von (:T'fb . und Ii'f’b i in der Sensorfusion ist moglich, da die Sensorsignale in
der Propagation integriert verarbeitet werden (siehe Abschnitt 4.3).

4.1.1.2 ldentifikation IMU

Eine Moglichkeit, die stochastischen Prozesse von Inertialsensoren zu identifizieren, ist die
Allan-Varianz [86, 40]. Die Methode wurde urspriinglich von David W. Allan eingefiihrt,
um die Frequenzstabilitdt von Uhren zu beschreiben [5].

Hier soll die Allan-Varianz zur Bestimmung der stochastischen Sensorfehler 7, und 7,
im Drehratensensormodell (4.5), (4.7) sowie 7, und 7, im Beschleunigungssensormodell
(4.6), (4.8) verwendet werden.

Allan-Varianz Die Allan-Varianz (75(7’) eines Signals y ist eine Funktion der Lange 7

eines Mittelungs-Zeitintervalls. Zur Berechnung des Funktionswertes fiir ein 7 werden die
M Messwerte g, des Signals mit der Abtastzeit T in n Intervalle der Lénge 7 unterteilt:

MT

- (4.12)

T
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Abbildung 4.3: Allan-Deviation Drehratensensoren

Fiir jedes Intervall i wird das arithmetische Mittel y(7); der Messwerte im Intervall be-
rechnet:

M
—  Vi€l..n (4.13)

M
Tl 1 ~ . T
y(1)i = M. 2_1 (—-D)M,+; mit M= 7=

Die Allan-Varianz o} (7) ist definiert als die halbe Varianz der Mittelwerte 7(7);, jeweils
bezogen auf den Mittelwert des Nachbarintervalls [86, 40]:

7 (7) = 2(n—1) Z_: T)it1 — §(7)i)° (4.14)

Die Wurzel der Allan-Varianz wird als Allan-Deviation bezeichnet:

oy(T) = 05 (1) (4.15)

Um fiir die vorliegende IMU die Allen-Deviationen der Sensorsignale zu bestimmen, wur-
den die von der IMU in Ruhe iiber einen Zeitraum von 48 Stunden ausgegebenen Delta-
Winkel A&’fb?k (4.9) und Delta-Geschwindigkeiten Aﬁ'ﬁ,,k (4.10) aufgezeichnet. In Ab-
bildung 4.3 und 4.4 sind die aus diesen Messdaten berechneten Allan-Deviationen fiir
verschiedene 7 dargestellt. Zur Erhohung der Anschaulichkeit sind die Delta-Winkel und
Delta-Geschwindigkeiten in Drehraten und spezifische Krafte umgerechnet.

Unterschiedliche stochastische Prozesse fithren zu unterschiedlichen Steigungen der dop-
pelt-logarithmischen Allan-Deviations-Kurve in unterschiedlichen Bereichen von 7. Die
Kennwerte dieser Prozesse konnen daher von der Kurve abgelesen werden. Fiir Inerti-
alsensoren im Allgemeinen zu unterscheidende Prozesse sind: Quantisierungs-Rauschen,
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Abbildung 4.4: Allan-Deviation Beschleunigungssensoren

Winkel- bzw. Geschwindigkeits-Random-Walk, korreliertes Rauschen, sinusférmiges Rau-
schen, Bias-Instabilitat, Drehraten- bzw. Beschleunigungs-Random-Walk und Drehraten-
bzw. Beschleunigungs-Rampe. Eine ausfiihrliche Darstellung ist in [40] zu finden.

Der Winkel- bzw. Geschwindigkeits-Random-Walk und die Bias-Instabilitdt von MEMS-
Drehraten- und Beschleunigungssensoren liegen in einem Dynamikbereich, der sie fiir die
vorliegende Anwendung zur Auslegung des Kalman-Filters relevant machen [86]. Daher
sollen sie im Folgenden betrachtet werden.

Winkel- und Geschwindigkeits-Random-Walk Kontinuierliches weifles Rauschen y(t)
hat eine konstante spektrale Leistungsdichte von Sy(jw) = Ry, siche (A.25). Integriert
man dieses weifle Rauschen, erhélt man einen Random-Walk-Prozess (A.33), dessen Stan-
dardabweichung durch den Random-Walk-Koeffizienten IV, beschrieben wird. Fiir ihn gilt

geméaf (A.35):
N, = /R, (4.16)

Die Allan-Deviation fiir weifles Rauschen ist geméaf [40]:
oy (1) = Ny 77° (4.17)

In doppelt-logarithmischer Darstellung ist o,(7) also eine Gerade mit einer Steigung
von —0,5. Der Random-Walk-Koeffizient N, kann bei 7 = 1 von der Kurve abgelesen
werden.

Die Steigung von —0,5 im Bereich um 7 = 1 ist in den Abbildungen 4.3 und 4.4 of-
fensichtlich. Lediglich der Beschleunigungssensor in z-Richtung weist eine leicht flachere
Steigung auf. Die bei 7 = 1 abgelesenen Random-Walk-Koeffizienten N,, und N, des
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4.1 Sensoren

Winkel-Random-Walks der Drehratensensoren und des Geschwindigkeits-Random-Walks
der Beschleunigungssensoren sind in Tabelle 4.1 dargestellt.

Achse N, N,

x| 521-10"*rad/s | 8,34- 107 m/s/\/s
y | 5,11-10"*rad/\s | 7,29 - 10~* m/s//s
z | 5,97-10"*rad/s | 7,54 - 10~ m/s/\/5

Tabelle 4.1: Random-Walk-Koeffizienten der Drehraten- und Beschleunigungssensoren

Die quadrierten Random-Walk-Koeffizienten N2, N2 sind gemif (4.16) die spektralen
Leistungsdichten R,,, R, des weilen Rauschens auf den Drehraten bzw. Beschleunigun-
gen und damit die spektralen Leistungsdichten des Messrauschens 7, 7, in den Sensor-
modellen (4.5) und (4.6). Als Parameter fiir die Sensorfusion werden die Zahlenwerte in
Tabelle 4.2 fiir alle Sensorachsen verwendet.

Achse VR, =N, VR, =N,
r,y, z | 6,0-10"*rad/s = 2,1°/vh | 8,4-10"*m/s/\s = 5,0cm/s/Vh

Tabelle 4.2: Spektrale Leistungsdichten R,,, R, des Messrauschens der Drehraten- und
Beschleunigungssensoren

Diese Werte passen gut mit den im Datenblatt der IMU [50] angegebenen Werten zusam-
men: Dort sind umgerechnet 1,8°/vh und 4,7 cm/s/vh angegeben.

An den Random-Walk-Koeffizienten ldsst sich die Gréflenordnung des zu erwartenden
Winkel- und Geschwindigkeits-Random-Walks ablesen. Gemaf (A.34)f. gilt fiir die Stan-
dardabweichung oy (t) und den Erwartungswert p, des Random-Walks als integriertes
weiles Rauschen:

oy(t) = NyVt =0 (4.18)

So sind durch das weile Rauschen auf den Drehraten z. B. innerhalb einer Stunde Win-
kelfehler mit Standardabweichungen von 2° zu erwarten. Fiir die Geschwindigkeitsfehler
ergeben sich im gleichen Zeitintervall Standardabweichungen von 5cm/s. Die mittleren
Winkelfehler und die mittleren Geschwindigkeitsfehler sind jeweils null.

Bias-Instabilitat Die Bias-Instabilitdt der Drehraten- und Beschleunigungssensoren soll
hier auch als Random-Walk der Bias b,,, b, modelliert werden [86]: Der Bias-Drift ist
gleich dem weiflen Rauschen mit den spektralen Leistungsdichten R, und Ry,.

Die Bias-Instabilitat tritt als flacher Bereich um das Minimum der Allan-Deviations-Kur-
ve auf. Der Zahlenwert des Minimums der Allan-Deviations-Kurve entspricht 0,664 B,
mit B als Bias-Instabilitats-Koeffizient [40]. Rechts vom Minimum steigt fiir grofiere 7
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4 Sensorfusion

die Kurve wieder an. Der Grund dafiir sind Prozesse wie der Drehraten- bzw. Beschleu-
nigungs-Random-Walk und die Drehraten- bzw. Beschleunigungs-Rampe [40].

Die Drehratensensoren in Abbildung 4.3 weisen ein ausgeprigtes Minimum auf. Auch bei
den Beschleunigungssensoren in y- und z-Richtung sind in Abbildung 4.4 die Minima
gut zu erkennen. Der z-Beschleunigungssensor weicht in seiner Charakteristik — auch bei
wiederholter Messung — deutlich ab. Hier scheinen noch weitere Effekte zu wirken. Daher
ist seine so ermittelte Bias-Instabilitdt zu verwerfen. Bei den Drehratensensoren liegt das
Minimum im Bereich von ca. 7,,, = 250 bis 1000 sec. Das Minimum der Beschleunigungs-
sensoren in y- und z-Richtung tritt bei einem deutlich kleinerem 7, um die 10sec auf.
Die abgelesenen Zahlenwerte fiir die Bias-Instabilitdts-Koeffizienten und die zugehorigen
Tm sind in Tabelle 4.3 zu finden.

Achse B, B,
r|1,24-107*rad/s 7, =362s | (3,78-10"*m/s?) 7, = 28965
y | 1,12-10*rad/s 7, =256s | 573-107*m/s®> 7, =8s
z | 1,17-107*rad/s 7, =1024s | 595-10"*m/s®> 7, =165

Tabelle 4.3: Bias-Instabilitats-Koeffizienten der Drehraten- und Beschleunigungssensoren

Im Datenblatt der IMU [50] sind fiir die Bias-Instabilitdten der Drehraten- und Beschleu-
nigungssensoren umgerechnet 0,87 -10~*rad/s und 3,92-10"*m/s? angegeben. Diese
Werte sind leicht niedriger als die gemessenen.

Aus dem Bias-Instabilitéts-Koeffizienten By kann der Random-Walk-Koeffizient Ny, fiir
den Random-Walk auf dem Bias b, berechnet werden als [86]:

B

Fiir die Drehraten- und Beschleunigungssensoren ergeben sich damit die Bias-Random-
Walk-Koeffizienten in Tabelle 4.4.

(4.19)

Achse Ny, Ny,

x| 6,49 - 10" %rad/s/\/s

(0,07 - 107 m/s2/s5)

y | 6,98 1075 rad/s\/s

2,03-107%m/s?/\s

z | 3,64 -10"%rad/s/\s

1,49 - 105 m/s%/s

Tabelle 4.4: Bias-Random-Walk-Koeffizienten der Drehraten-
sensoren

und Beschleunigungs-

fip, und 7, in den Sensormodellen (4.7) und (4.8) sind die kontinuierlichen weilen
Rauschprozesse, die zu den Bias-Random-Walks fithren. Die spektralen Leistungsdichten
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4.1 Sensoren

Ry, und Ry, dieser Rauschprozesse sind geméf (4.16) gleich den quadrierten Random-
Walk-Koeffizienten Ny, Ny, .

Fiir die Sensorfusion werden die spektralen Leistungsdichten in Tabelle 4.5 verwendet.
Sie sind hoher als die identifizierten in Tabelle 4.4, um etwaige weitere Fehlereinfliisse zu
berticksichtigen.

Achse VR, = Ny, V Ry, = Ny,

z,y, 2 | 8,73-107%rad/s/\s = 0,03°/s /b | 4,010 m/s?*/\s = 2,4 - 1073 m/s?*/V/h

Tabelle 4.5: Spektrale Leistungsdichten Ry, Rp, der Bias-Drifts der Drehraten- und
Beschleunigungssensoren

4.1.2 GNSS-Empfanger

Auf dem Quadrokopter kommen verschiedene GNSS-Empfianger zum Einsatz. Fir die
Automatisierung des Quadrokopters zur Objektverfolgung wird aufgrund der benétigten
hohen Positionsgenauigkeit ein GNSS-RTK-Empfénger als Eingang in die Sensorfusion
genutzt. Da das zu verfolgende Zielobjekt ebenfalls einen GNSS-RTK-Empfanger ver-
wendet (vgl. Abschnitt 3.4), kann sich der Quadrokopter préazise relativ zum Zielobjekt
positionieren und die Kamera darauf ausrichten (vgl. Abschnitt 5.3.1). Auerdem wird
ein experimenteller GPS- und Galileo-Empfanger im Galileo-Testgebiet automotiveGATE
erprobt, sieche Abschnitt 4.1.2.2.

Der GNSS-Empfanger des Pelican, ein u-blox LEA-6S Modul mit integrierter Patchanten-
ne, ist ein Einfrequenz-GNSS-Empfianger mit einer spezifizierten Genauigkeit von 2,5 m
CEP? (2,0m CEP mit SBAS). Er wird fiir die Anwendung nicht eingesetzt.

4.1.2.1 GNSS-RTK-Empfanger

Als GNSS-RTK-Empfianger wird ein Septentrio AsterRx3 [75] verwendet. Dieser GNSS-
Mehrfrequenz-Empfanger kann die Signale aller vier globalen Satellitennavigationssyste-
me GPS, Galileo, GLONASS und BeiDou (vgl. Abschnitt 2.5.1) verarbeiten. Mit GNSS-
Korrekturdaten liegt seine spezifizierte Positionsgenauigkeit im RTK-Fix-Modus (vgl. Sei-
te 62) bei 0,6 cm horizontal und 1 cm vertikal [75].

Um den AsterRx3 auf dem Quadrokopter nutzen zu kénnen, wird die OEM-Variante oh-
ne Kunststoffgehduse verwendet. Diese wird mit einer Adapterplatine (Abbildung 3.5) im
Quadrokopter installiert, siche Abbildung 4.5. Als Antenne fiir den GNSS-RTK-Empfan-
ger kommt die aktive Mehrfrequenz-Patchantenne Antcom G5Ant1AS4 zum FEinsatz. Sie

2Streukreisradius (englisch: circular error probable): 50% der Messwerte liegen in einem Kreis mit diesem
Radius
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Pelican | GNSS-Antenne | Pelican
Magnetometer GNSS-Empfianger

Antennen-
Groundplane

Adapterplatine
fiir GNSS-RTK- GNSS-"RTK-
Empfanger Empfanger
| Antennenkabel
T —

Abbildung 4.5: GNSS-RTK-Empfinger mit Adapterplatine und GNSS-Antenne sowie
Pelican Magnetometer und GNSS-Empfianger montiert im Quadrokopter

ist auf einer Platine installiert, die unterhalb der Antenne eine 10x10 cm groflie Ground-
plane (Masseflache) enthélt. Diese Groundplane verbessert die Empfangseigenschaften
der Patchantenne und schirmt sie gegen Einstrahlungen von unten ab. Neben der Patch-
antenne sind der GNSS-Empfinger und das Magnetometer des Pelican montiert, siehe
Abbildung 4.5.

Erprobung GNSS-RTK-Empfanger Nach der Integration in den Quadrokopter zeigte
sich, dass der Empfianger zundchst nicht in der Lage war, eine Positionslosung im RTK-
Fix-Modus zu berechnen, da die Stérungen onboard zu stark waren. Diese Stérungen
konnten auf die Emissionen des nicht geschirmten Mastermind-Boards zuriickgefiithrt wer-
den. Die Taktrate des i7 Prozessors liegt bei 1,7 GHz. Es ist anzunehmen, das dieser auch
in die GNSS-Frequenzbénder ausstrahlt. Nach einigen Untersuchungen wurden zwei Maf-
nahmen getroffen, um das Problem in den Griff zu bekommen. Das Mastermind-Board
ist jetzt nach oben hin mit einer Kupfer-Folie abgeschirmt, um die elektromagnetische
Strahlung in Richtung des GNSS-Empféangers und der GNSS-Antenne zu reduzieren. Ei-
ne komplette elektromagnetische Schirmung des Boards konnte aufgrund der Vielzahl der
Anschliisse nicht umgesetzt werden. Als weitere Mafinahme wurden Tiefpassfilter in die
Stromversorgungen von GNSS-RTK-Empfinger und Mastermind-Board eingesetzt, um
die leitungsgebundenen Stérungen abzuschirmen. Mit diesen zwei Mafinahmen erreicht
der GNSS-RTK-Empfinger die gewiinschte Performance im RTK-Fix-Modus.

Mess-Kovarianzmatrizen Der GNSS-RTK-Empfianger schétzt die Giite seiner Positi-
ons- und Geschwindigkeitsmessungen und gibt diese als Kovarianzmatrizen aus. Die
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Schétzung basiert auf einem stochastischen Fehlermodell fiir die einzelnen Pseudorange-
Messungen, in das u.a. das Tragerrauschverhéaltnis, die Satellitenelevation und das Iono-
sphiren-Modell eingehen [76], vgl. Abschnitt 2.5.2.

Fir das Kalman-Filter werden Mess-Kovarianzmatrizen Ry, (2.31) benétigt, die die sto-
chastischen Fehler der Messgrofien beschreiben. Dazu kénnen die vom GNSS-Empfanger
gelieferten Kovarianzmatrizen verwendet werden. Die Kovarianzmatrix fiir seine Positio-
nen hat die Form:
0'1;2>7n7k Op,nek  Op,ndk
Rii = | openk Ug,e,k Oped,k (4.20)
Op,dn,k  Op,dek Ug,d,k

Auf der Hauptdiagonalen stehen die geschitzten Varianzen ngﬁj der Positionen in me-
trischen, kartesischen Koordinaten (Norden, Osten, unten) und auf den Nebendiagonalen
die zugehorigen Kovarianzen oy, ;55 (A.8). Die Wurzeln der Varianzen, die Standardab-
weichungen op &, Op.eks Opdk, liegen im RTK-Fix-Modus (siehe Seite 62) im Bereich
von 1 bis 2 cm. Die Wurzeln der Betriige der Kovarianzen |ay, ;x| 7? nehmen im RTK-Fix-
Modus Werte in der Groflenordnung von 1 bis 10 mm an.

Die Kovarianzmatrix mit den geschatzten Varianzen und Kovarianzen der Nord-, Ost-
und Vertikal-Geschwindigkeiten hat die gleiche Form:

2
Oynk Ovinek Ovndk
2
Rok = |0Ovenk Oyer Ovedk (4.21)
2
Ov,dn,k Ov,dek O'v7d7k

Im RTK-Fix-Modus betragen die iiblichen Standardabweichungen oy p, i, Oy ¢ k) Ov a1 €twa
1 bis 10cm/s und die |oy ;5 |"? etwa 1 bis 6 cm/s.

Zeitpuls Fiir die Berechnung der Positionen und Geschwindigkeiten benétigt der GNSS-
Empfinger eine gewisse Zeit. Dadurch sendet er seine Nachrichten mit Verzégerung. Im
rechenintensiven RTK-Modus (siehe Seite 62) betridgt diese durchschnittliche Verzoge-
rung in Abhéngigkeit von der CPU-Last zwischen 30 und 80 ms, vgl. Abbildung 6.4; sie
kann aber auch kurzzeitig bei bis zu 150 ms liegen. Somit kann die Verzogerung nicht
vernachlassigt und muss bestimmt werden, um sie in der Sensorfusion beriicksichtigen zu
konnen, sieche Abschnitt 4.6.2.

Der GNSS-Empfianger sendet alle 100 ms eine Nachricht mit Positions- und Geschwin-
digkeitsmessungen. Die Nachrichten enthalten einen prizisen Zeitstempel mit der GNSS-
Zeit, zu der die Messung giiltig war (vgl. Abschnitt 2.5.2.4). Die interne Uhr des Pro-
zessors des Mastermind-Boards, auf dem die Sensorfusion l&duft, ist nicht mit der GNSS-
Zeit synchronisiert und driftet mit mehreren Millisekunden pro 100s. Um aus dem Zeit-
stempel der GNSS-Nachrichten das Alter der Messungen berechnen zu kénnen, muss das
Offset der Uhren fortlaufend bestimmt werden. Dazu wird ein Zeitpuls genutzt, den der
GNSS-Empfénger zu jeder vollen GNSS-Sekunde auf einem digitalen Ausgang generiert
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4 Sensorfusion

(PPS: pulse per second). Wenn der Mikroprozessor die aufsteigende Flanke dieses Recht-
eck-Impulses detektiert, wird die interne Uhrzeit gespeichert. Wenn dann eine GNSS-
Nachricht empfangen wird, kann aus der Differenz der verstrichenen Zeit Atp seit dem
letzten Zeitpuls und den Sekunden-Nachkommastellen Aty des Nachrichten-Zeitstempels
das Alter Ata der Nachricht bestimmt werden:

_ — >
AtA _ {Atp AtN wenn Atp AtN = 0 (4'22)

Atp — Aty +1s  sonst

Wenn fiir eine GNSS-Sekunde bereits der Zeitpuls empfangen wurde, aber die Nachricht
noch zur vorhergehenden GNSS-Sekunde gehort, ist Atp — Aty < 0. In diesem Fall muss
eine Sekunde addiert werden, da der zur Nachricht gehorende Zeitpuls ja eine Sekunde
alter ist.

4.1.2.2 Experimenteller GPS- und Galileo-Empfanger

Auf dem Quadrokopter wird alternativ zum GNSS-RTK-Empfianger auch ein experimen-
teller GNSS-Empfianger [19] erprobt, der GPS- und Galileo-Signale verarbeiten kann.
Dieser wurde vom Lehrstuhl IDS (ehemals EECS) der RWTH Aachen aufgebaut und pro-
grammiert. Der Empfénger wird hier fiir die Navigation im Galileo-Testgebiet automotive-
GATE (siehe Abschnitt 3.5.4) adaptiert und auch dort getestet, siehe Abschnitt 6.1.2.

Der experimentelle GNSS-Empfanger besteht aus einem konfigurierbaren Analog-Front-
end-Evaluation-Board und einem FPGA-Development-Board, siehe Abbildung 4.6. Durch
die volle Konfigurierbarkeit des analogen Frontends und die freie Programmierbarkeit
des FPGA-Boards kénnen die Signalverarbeitung und die Algorithmen zur Schétzung
von Position, Geschwindigkeit und Zeit (PVT, vgl. Abschnitt 2.5.2) genau an die spezi-
fische Anwendung angepasst werden. So ist fiir den Einsatz auf dem Quadrokopter z. B.

GNSS-Helixantenne |

Analoges
Frontend

FPGA-Board

Abbildung 4.6: Experimenteller GNSS-Empfinger im Quadrokopter
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die schnelle Reakquisition von Satelliten vorteilhaft, wenn bei starker Schrégstellung ein-
zelne Satelliten kurzzeitig nicht mehr empfangen werden kénnen. Auflerdem kénnen die
Algorithmen und die Parametrierung von Sensorfusion und GNSS-Empfianger gut auf-
einander abgestimmt werden. Sogar ein ,deep coupling”, bei dem die Korrelatoren des
GNSS-Empféngers bei kurzen Signalausfillen durch IMU-Signale gestiitzt werden, wére
denkbar.

Als analoges Frontend kommt der Maxim MAX2769B Chip in einem Evaluation-Kit zum
Einsatz, bei dem viele Parameter wie die Abtast-Rate, die Filter-Bandbreite und die
ADC-Word-Lénge konfigurierbar sind. Das Frontend wird auf dem Quadrokopter mit
einer AntCom 3D15A Helixantenne betrieben. Fiir den Empfang der Pseudolitensignale
im Galileo-Testgebiet ist die Helixantenne besser geeignet als eine Patchantenne, da ihre
Empfangscharakteristik besser zu den niedrigen Elevationen der Pseudoliten passt.

Fir die digitale Signalverarbeitung wird ein Terasic DEO-nano Development-Board mit
einem Altera Cyclone IV FPGA genutzt. Auf dem FPGA finden neben einem NIOS II
Softcore-Prozessor z. B. 14 Korrelator-Module mit elf Speicher-basierten und drei LFSR-
basierten Codegeneratoren oder 16 Korrelator-Module mit vier Speicher-basierten und
zwolf LFSR-basierten Codegeneratoren Platz. Die Module mit den Speicher-basierten
Generatoren konnen fiir die Verarbeitung von GPS-, Galileo- oder Pseudolitensignalen
verwendet werden, wahrend die LFSR-basierten Module nur GPS-Signalverarbeitung zu-
lassen. Fir die Galileo-Basisband-Verarbeitung werden aufgrund der BOC-Modulation
des Galileo-Signals fiinf anstatt drei komplexer Integratoren benotigt.

Der Softcore-Prozessor wird in der NIOS II/f Variante mit Hardware-Multiplikatoren und
ohne FlieBkommaeinheit bei einer Frequenz von 98,208 MHz betrieben, was dem sechsfa-
chen der Abtastrate des Frontends entspricht. Die Basisbandverarbeitung, die Nachrich-
tendekodierung und die PVT-Algorithmen zur Schéitzung von Position, Geschwindigkeit
und Zeit werden auf dem Prozessor mit einer Rate von 5 Hz ausgefiihrt. Diese Rate wird
durch eine Optimierung der PVT-Algorithmen erreicht [80, 47]. Es konnen Galileo-E1-
B-Signale von Pseudoliten und Satelliten sowie GPS-L1-Signale gleichzeitig verarbeitet
werden. Zur Berechnung der PVT-Lésung wird ein Least-Mean-Squares-Algorithmus mit
Trager-Glattung (,,carrier aided smoothing®) eingesetzt, sieche Abschnitte 2.5.2.8, 2.5.2.6.
Alternativ ist ein Ansatz mit Erweitertem Kalman-Filter verfiighar. Fiir die Navigation
im Galileo-Testgebiet sind die Positionen der Pseudoliten im Empfanger hinterlegt, siche
Abschnitt 3.5.4.

Der experimentelle GNSS-Empfénger gibt die PVT-Losung iiber eine serielle Schnittstelle
als NMEA-Nachrichten RMC, GGA, GSA und GSV aus. Auflerdem kénnen RINEX-
Dateien zum Postprocessing exportiert werden. Detaillierte interne Empfanger-Zustédnde
kénnen tiber ein binéres Datenformat ausgelesen und live auf einem Laptop dargestellt [19]
und geloggt werden.

Die Erprobung des experimentellen GPS- und Galileo-Empfangers im Galileo-Testgebiet
ist in Abschnitt 6.1.2 dargestellt.
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4.1.3 Magnetometer

Im Quadrokopter sind zwei 3-Achs-Magnetometer verfiighar, mit der das lokale Magnet-
feld gemessen werden kann. Zum einen bringt der Pelican ein Magnetometer mit (siehe
Abbildung 4.5) und zum anderen verfiigt die verwendete IMU (siehe Abschnitt 4.1.1)
neben den Inertialsensoren auch iiber ein Magnetometer.

Das lokale Magnetfeld wird i. Allg. durch das Erdmagnetfeld dominiert, sodass eine Nord-
bestimmung mit dem Magnetometer moglich ist, sieche Abschnitt 4.5.1.3. Das Erdma-
gnetfeld hat an der Erdoberfliche annédhernd die Form eines magnetischen Dipols, der
leicht gegentiber der Erdrotationsachse gekippt ist. Der horizontale Anteil des Erdma-
gnetfeldvektors weist in die ,magnetische“ Nordrichtung. Die Missweisung beziiglich der
geographischen Nordrichtung, die Deklination d,,, ist ortsabhéngig. Der vertikale Anteil
des Erdmagnetfeldvektors zeigt nach unten in Richtung Erdmittelpunkt. Der Winkel des
Erdmagnetfeldvektors zur Horizontalen, die Inklination, nimmt mit dem Breitengrad zu;
in Deutschland betréigt die Inklination etwa 60°.

Leichte, statische, korperfeste Stoérungen kénnen durch eine Kalibrierung des Magneto-
meters kompensiert werden. Auflere Storer sind meist nicht kompensierbar.

4.1.4 Ultraschallsensor und Luftdrucksensor

Neben IMU, GNSS-Empfinger und Magnetometer verfiigt der Quadrokopter mit Ultra-
schallsensor und Luftdrucksensor (vgl. Abschnitt 3.2.1) iiber zwei weitere Sensoren, die
in der Sensorfusion verwendet werden kénnten:

Der Ultraschallsensor ist so am Quadrokopter installiert, dass er die Hohe iiber Grund
messen kann. Um die Ultraschallsensormessungen als Héheninformation in der Sensor-
fusion nutzen zu kénnen, miisste ein detailliertes Gelandemodell vorliegen, mit dem die
gemessene Hohe iiber dem Grund in eine absolute Hohe umgerechnet werden kann. Der
Ultraschallsensor wird daher nur zur Anpassung der Vertikalgeschwindigkeit der Lande-
trajektorie verwendet, vgl. Abschnitt 5.4.

Der Luftdrucksensor kénnte zur Messung einer relativen Hohe verwendet werden, da sich
der Luftdruck mit der Hoéhe dndert und der Luftdrucksensor dies auflosen kann. Die
Hoéhenmessung wird durch Luftdruckschwankungen und Wind gestort. Da der GNSS-
RTK-Empfinger eine prézise absolute Hohenmessung zur Verfugung stellt, wird auf die
Nutzung des Luftdrucksensors in der Sensorfusion verzichtet.

4.2 Systemmodell fiir Sensorfusion

In diesem Abschnitt wird das Systemmodell des Quadrokopters fiir die Zustandsschétzung
in der Sensorfusion zunéchst in zeitkontinuierlicher Form

—

(t) = f@(t),a@(t),t) + gai(t).0) (4.23)
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mit Systemzustand &, bekanntem Eingang @ und Systemrauschen  hergeleitet. Der Zeit-
Parameter ¢t wird im Folgenden weggelassen, um die Notation zu vereinfachen.

Auf Basis dieser Differentialgleichungen wird dann in Abschnitt 4.3 das zeitdiskrete, nicht-
lineare Systemmodell (2.43) zur Propagation des Systemzustandes (2.52) im Erweiterten
Kalman-Filter gebildet. Auflerdem ist das kontinuierliche Systemmodell die Grundlage
fiir das linearisierte Schéatzfehlermodell in Abschnitt 4.4.1 zur Propagation der Schétzfeh-
lerkovarianz (2.53).

Das Messmodell (2.44) fir die unterschiedlichen Messgrofien, das fiir den Kalman-Esti-
mations-Schritt bendtigt wird, wird im Abschnitt 4.5 dargestellt.

Systemzustand

Der Punkt, dessen Position die Sensorfusion schétzt, soll mit U bezeichnet werden. Fiir
die Sensorfusion ist es vorteilhaft, wenn dieser Punkt U, der Ursprung des IMU-Koordina-
tensystems C und der Ursprung des korperfesten Koordinatensystems B identisch sind?,
da sonst zur translatorischen Transformation der spezifischen Kréfte der IMU Drehbe-
schleunigungen bendtigt wiirden, siche Abschnitt 4.1.1.1. AuBerdem liegt der Ursprung
des Navigationskoordinatensystems N im Punkt U, vgl. Abschnitt 2.1.1. Damit gilt fiir
die Koordinaten des Punktes U in N, B und C:

Pt = Bt = 06 = (0,0,0)T (4.24)

Relativ zum Erd-Bezugssystem FE wird die Position des Punktes U im WGS84-Koor-
dinatensystem W in den Polarkoordinaten Breitengrad ¢, Léingengrad A und Hohe h
dargestellt, siche Abbildung 2.1 und Abschnitt 2.1.2:

= (o, \h)" (4.25)

Die Geschwindigkeit des Quadrokopters bzw. des Punktes U beziiglich des Erd-Bezugs-
systems F in Koordinaten des Navigationskoordinatensystems N lautet:

T
—Sn _ =n n n n
VeU = Vep = (veb,n7 veb,e? veb,d) (426)

Die Lage des Quadrokopters gegeniiber dem Navigationskoordinatensystem N soll als
Lagequaternion q; dargestellt werden, vgl. (2.12).

Fiir die Inertialsensoren der IMU miissen aulerdem Beschleunigungs- und Drehratensen-
sor-Bias b, und b, geméafl dem IMU-Modell (4.5)f. als Zusténde eingefiihrt werden.

3Fiir die Regelung wird als Ursprung von B das Quadrokopter-Zentrum Z gewdhlt, da dort in etwa der
Schwerpunkt liegt, siche Abschnitte 2.1.1 und 5.1.1.
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4 Sensorfusion

Der absolute Gesamtzustand 7 fir das Systemmodell (4.23) wird damit definiert als

- S\ T’
F=(pAh o3 @ BB (4.27)

a w

Bias

Die zeitliche Anderung der Beschleunigungs- und Drehratensensor-Bias b, und by, ergibt
sich aus den Sensormodellen (4.7)f.:

1

by, = iy, 4.28)
b, = iy, (4.29)
Lage
Fiir die Anderung der Lage q gilt:
=n 1 ny —b
B =5 Q(ay) Gy (4.30)

mit Q(qf) geméB (2.18). Alternativ lisst sich die Anderung der Lage als Anderung der
Richtungskosinusmatrix C} gemé8 (2.19) oder als Anderung des Orientierungsvektors &
gemaf (2.20) formulieren.

Die benétigte Drehrate des Quadrokopters beziiglich des Navigationskoordinatensystems
@2, ldsst sich aus der Drehrate im Inertialkoordinatensystem @3, der Erddrehrate &?
und der Transportrate &7, berechnen:

b b Toan
Gy = W — Gy (e + &) (4.31)

Die Drehrate im Inertialkoordinatensystem &% ergibt sich gemif (4.5) aus der von der
IMU gemessenen Drehrate abziiglich des Drehraten-Bias und des Rauschterms:

Die Erddrehrate (2.7) lasst sich in Koordinaten des Navigationskoordinatensystems aus-

driicken als
Qcos p

ap = 0 . (4.33)
—Qsinp

Die Transportrate i, beschreibt die notwendige Drehung des Navigationskoordinaten-
systems gegeniiber dem erdfesten Koordinatensystem bei einer Bewegung gegeniiber der
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4.2 Systemmodell fiir Sensorfusion

Erde, damit der Basisvektor iy immer nach unten in Richtung Erde zeigt, vgl. Definition
des Navigationskoordinatensystems in Abschnitt 2.1.1:

0 = 0
o= 0" o) (4.34)
en — R.+h tan eb :
0 — 5 0

Hier und im Folgenden wird angenommen, dass die Geschwindigkeit des Quadrokopters
im Verhéltnis zum Erdradius klein ist, sodass die Anderung der Kriimmungsradien R,
und R, mit ¢ geméaf (2.1)f. vernachlissigt werden kann.

Geschwindigkeit

Nun wird die Differentialgleichung fiir die zeitliche Anderung des Geschwindigkeits-Zu-
stands 0, hergeleitet. Mit pyy als Positionsvektor vom Mittelpunkt der Erde zum Qua-
drokopter bzw. zum Punkt U folgt mit (2.22) und (B.10) fiir die Geschwindigkeit ¥p:

Edpy  Tdpy
dt  dt

Uep = Ve = — Wie X Py = Uip — Wie X PU (4.35)

Damit gilt fiir die Beschleunigung d.j, gemaf (2.23):

Bqg, Pduy Eda. Edpy
Gop = - - 5y — Gie x —2U 4.36
Qep dt dt dt XPU — Wie X dt ( )
——
0 geb

= iy — Wie X Tjp — Gie X Uep (4.37)

= fir+ G — Bie X (Top + Bie X Pur) — Bie X Top (4.38)

Fiir die Umformung (4.37) wird a@;; = I(ig“’ = E‘jge” + Wi X Uy, gemaB (2.23) und (B.10)

sowie eine konstante Erddrehrate ;. gemé8 (2.7) ausgenutzt. (4.38) folgt mit (4.3) und
(4.35).

Fiir die Ableitung der Geschwindigkeit v, beziiglich des Navigationskoordinatensystems
N gilt mit (B.10) und @ aus (4.38):

Ndg, — Fdug

L (4.39)
= ﬁb + §— (Die X (‘Die X ﬁU) -2 wie X Ueb - ‘Den X 2_;eb (4'40)
gi

mit der Schwerebeschleunigung g; geméas (2.9), (2.8).
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4 Sensorfusion

Damit lésst sich die Differentialgleichung fiir die Geschwindigkeit ¥/} im Navigationsko-
ordinatensystem schreiben als

N 3=n
Sno_ dveb —

bty = — o = Cifh+ 3 — (25 + G0) x 74 (4.41)

mit der Erddrehrate &, und der Transportrate o7, (4.33), (4.34). f;g ist gemaf (4.6) die
von der IMU gemessene spezifische Kraft abziiglich Bias und Rauschterm:

fzII; = fzg —bg — Tla (4-42)

Position

Fiir die Anderung der Position p¥ (4.25) in WGS84-Koordinaten gilt in Abhéngigkeit
von der Geschwindigkeit ¥, gemafl [84, 28|:

. 1
. ¥ Rn+h ? 0
h 0 0 -1

Zusammenfassung des Systemmodells

Die Gleichungen (4.43), (4.41), (4.30), (4.28) und (4.29) sind die kontinuierlichen Diffe-
rentialgleichungen des Systemmodells (4.23) in der Form

—

F(t) = J(E(0), 4(0), 8) + g(e).)

mit Systemzustand Z(t) (4.27). Der Eingang #(t) und das Systemrauschen w(t) fiir das
Systemmodell lauten damit:

~ T
N >0 T =bT
it = (73" 547 (a.49)
T
w(t) = (7, 75, i, i, ) (4.45)

Systemrauschen

Zur Propagation der Schétzfehlerkovarianzmatrix Py in Abschnitt 4.4 wird die Kovari-
anzmatrix Qg (2.30) des diskreten Systemrauschens wj benotigt. Hier sollen dazu die
spektralen Leistungsdichten des kontinuierlichen Systemrauschens (t) in Form der Ma-
trix Q dargestellt werden, die dann diskretisiert werden kann.
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4.3 Propagation des Systemzustandes

Die Matrix Q enthalt geméaf (2.72) und (A.28) auf ihrer Diagonalen die spektralen Leis-
tungsdichten des kontinuierlichen Systemrauschens ui(t) = (7t 7} , @} , il)" (4.45):

Ld
RJds 0 0 0
| o RJIz o0 0
Q=1 o 0 RyIs 0 (4.46)

0 0 0 Ryl

Die Identifikation der spektralen Leistungsdichten R,, R, Rp,, Ry, des mittelwertfrei-
en, normalverteilten, kontinuierlichen weifilen Rauschens (A.25), (A.17) ist in Abschnitt
4.1.1.2 dargestellt. Fiir die in der Sensorfusion verwendeten Zahlenwerte siehe Tabellen 4.2
und 4.5.

4.3 Propagation des Systemzustandes

Nun wird auf Basis des in Abschnitt 4.2 hergeleiteten zeitkontinuierlichen Systemmodells
das zeitdiskrete, nichtlineare Systemmodell (2.43) zur Propagation des Systemzustan-
des eingefiihrt. Die Propagation des Erweiterten Kalman-Filters (2.52) wird hier in der
Form

Ty = fe( @1, 1) (4.47)

dargestellt. Im Zeitschritt k& wird damit der aktuelle Zustand a:;',; aus dem letzten :%'k 1
und dem aktuellen Elngang iy, berechnet (Riickwérts-Verfahren) und nicht der zukiinftige
Zustand ka aus T und uy (Vorwarts-Verfahren) wie in (2.52).

Der Anteil des Systemrauschens g () in (2.43) wird fiir die Propagation nicht benotigt
und entfillt hier. Er findet im linearen Schétzfehlermodell zur Propagation der Schétz-
fehlerkovarianz in Abschnitt 4.4 Beriicksichtigung.

Der Zeitschritt-Dauer 75 fiir die Propagation wird hier zu 0,01 sec gewahlt. Der Schatzwert
des Systemzustandes (4.27) zum Zeitpunkt ¢ = kT ist

~ ~ T
> SnT ~nT T T
T (ka’y Ak, hk7 UeTIL)Jm ql’:k ) b@,kn bw,k) : (448)

Im vorliegenden System ist die IMU direkt auf dem Quadrokopter montiert und erfahrt die
gleichen Drehraten und Beschleunigungen wie der Quadrokopter. Ein solches Setup wird
auch als ,,Strapdown“-System? und die zugehérige Zustandspropagation als ,,Strapdown“-
Rechnung bezeichnet [84, 28].

4Eine iibliche Alternative ist, die IMU auf einer kardanisch gelagerten Plattform zu montieren, dessen
Lage durch eine Regelung konstant gehalten wird [84, 28]. Solch ein mechanischer Aufbau ist aber fiir
kleine Systeme wie den Quadrokopter im Allgemeinen nicht geeignet.
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4 Sensorfusion

Propagation des Bias

Zur Propagation der Bias-Schitzwerte ga’k und gw7k werden b, und b, aus (4.28)f. iiber
einen Zeitschritt Ty = t; — t;_1 integriert:

- - ty -, 125
b@k — bi,k;—l = / b; dt = / ﬁbi dt Vie {a,w} (4.49)
t t

k—1 k—1

Da die Realisierung des Rauschterms 7, im Zeitintervall (t;_1,t;) unbekannt ist, wird
er durch den Erwartungswert E[f,]| ersetzt. Dieser ist null, weil fiir 7, und 7, Mittel-
wertfreiheit angenommen wird (siehe Seite 101). Damit wird auch das Integral in (4.49)
zu null und die Bias werden als konstant propagiert:

l_);k = l_):%k_l (4.50)
b = Do (4.51)

Propagation der Lage

Zur Propagation der Lage wird das Integral iiber die Drehrate u')'l% in einem Zeitschritt
Ty =t — tx_1 bendtigt. Mit der Substitution von &2 gemiB (4.32) gilt:

tr 17 te ty
/ @bdt:/ @.bdt—/ bwdt—/ 7, dt
th_1 th_1 th—1 th—1 (4.52)
~ AGYy — Tobup—1— 0= Adp,

In der zweiten Zeile ist das Integral iiber &Y gemif (4.9) und (4.11) durch den von der
IMU ausgegebenen und nach B gedrehten Delta-Winkel A&’Zl-’byk ersetzt. Die Update-Rate

der Delta-Winkel-Messwerte Aé’gb,k ist hier gleich der Propagations-Rate /7. Auflerdem

wird genutzt, dass das Bias gw iiber einen Zeitschritt ndherungsweise konstant ist und
das Integral iiber den Rauschterm 7i,, wegen E[fi,,] = 0 zu null wird. Der Bias-korrigierte
Delta-Winkel soll mit A&'g’b,k bezeichnet werden.

Fiir die mit dem propagierten Bias-Schatzwert l;w’k_l korrigierte Drehrate gilt damit:

%h— = .

b= Aaib,k . Aaib,k 5 (4.53)
ibk ™ - = Ow,k—1 .
b T T

Zur Propagation der Lage wird — anstatt q;' aus (4.30) direkt zu integrieren — geméaf
[84] ein Korrektur-Quaternion gebildet, indem die Orientierungsvektor-Anderung Fpp AUS
der Bortzschen Orientierungsvektordifferentialgleichung (2.20) integriert wird. (2.20) lasst
sich fiir kleine Winkel vereinfachen: durch eine Reihenentwicklung des Faktors vor dem
zweiten Kreuzproduktterm lésst sich dieser auf den konstanten Wert 1/12 zuriickfiithren.
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4.3 Propagation des Systemzustandes

Damit ist der zweite Kreuzproduktterm kleiner als der erste und wird vernachléssigt [84].
Die Vereinfachung von (2.20) fiir kleine Winkel o lautet damit:

5 - 1, .
Onpp ~ w,i’b + 50’ X w'rIL)b (454)

Fiir diese Vereinfachung muss die in einem Zeitschritt auftretende Lageinderung ausrei-
chend klein bzw. die Updaterate ausreichend hoch sein. Die Lagednderung im Zeitintervall
Ts =t — tp—1 ist damit:

t
/ &b, d7> x &b, dt (4.55)
t

k—1

. L 1 [tk
Aanb,k = / Wb dt + =
tp—1 2 tk—1
Der zweite Term wird als Coning-Term bezeichnet. Er wird zu null, wenn sich die Richtung
des Vektors LD’TIL’b im Zeitschritt ndherungsweise nicht andert. Dies kann hier angenommen
werden, siehe Erlduterungen im Abschnitt ,,Coning und Sculling” auf Seite 121. Damit
ergibt sich mit der Substitution von &b, gemif (4.31):

tr tr tr T
A&y ~ / &b, dt = / Sdt— [ erT@r ran) de (4.56)
tk—1 tk—1

Das Integral ftifil b dt wird durch den Bias-korrigierten Delta-Winkel Aé’%k aus (4.52)
ersetzt. Der Integrand des letzten Integrals ist iiber einen Zeitschritt ndherungsweise
konstant. Damit gilt fiir die geschétzte Orientierungsdnderung Adyy, x:

2 =) e T [ Sn Sn
AGnp e = A3 1, — b k-1 Ts = Cp 1 (i g1 + G 1) Ts (4.57)

mit Aﬁfbk aus (4.11). Die Groflen befkfl’ ﬁ%kflund wgn’kfl ergeben sich anhand von

(2.13), (4.33) und (4.34) aus den Schétzwerten des Zustands im letzten Zeitschritt ¢z,
Pr—1, hi—1 und Ugp k1

Zur Propagation des Lagequaternions ¢; wird die Orientierungsédnderung Aé’nb,k wie
in (2.12) in ein Korrektur-Quaternion qC(Agnb,k) umgerechnet, das diese Lagednderung
beschreibt. Um eine Division durch null bei |A3nb,k| = 0 zu vermeiden, werden in der
Implementierung von (2.12) Reihenentwicklungen fiir Kosinus und Sinus verwendet [84]:

_ 1 6

q.(0) ~ 22 mit o = |7| (4.58)
(1 _ 1 2, 1 4 _ 1 6

o (2 E0 T Emo —war? )

12 1 4 1
1 0+ 1910 — Gigs0

Die Propagation des Lagequaternions erfolgt schliellich durch eine rechtsseitige Quater-
nionen-Multiplikation (B.1) des Lagequaternions aus dem vorhergehenden Zeitschritt mit
qc(Adnp )

AN —

Ay =Abi—1® Ac(AGn ) (4.59)
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4 Sensorfusion

Propagation der Geschwindigkeit

Wie bei der Propagation der Lage wird zur Propagation der Geschwindigkeit das Integral
iiber die spezifische Kraft f ;5 in einem Zeitschritt T = t5, — 1 benotigt. Mit flb gemaf

(4.42) gilt:
e tp, =~ tp tr
/ fzzdt:/ f:/%dt—/ badt_/ ﬁadt
te—1 tr—1 te_1 th_1 (460)

~ AD 2 5 A
~ Al/’ib,k‘ — TS ba7k_1 —0= Al/’ib,k‘

Analog zu (4.52) wird in der zweiten Zeile das Integral iiber fb gemaf (4.10) und (4.11)
durch die Delta-Geschwindigkeit Aﬁf’b . und das Integral iiber den Rauschterm 77, wegen

E [nw] = 0 durch null ersetzt. Die Update-Rate der Delta-Geschwindigkeits-Messwerte
Aulb i st hier auch gleich der Propagations-Rate 1/7,. AuBlerdem wird wieder angenom-

men, dass das Bias b iiber einen Zeitschritt ndherungsweise konstant ist. Die Bias-korri-
gierte Delta-Geschwindigkeit wird als A i) ezeichnet.

Damit gilt flir die mit dem propagierten Bias-Schitzwert l;a,k,l korrigierte spezifische
Kraft fb . analog zu (4.53):

- AT ADD -
b — b,k: ib,k o
fivg = T T — bak—1 (4.61)

Zur Propagation der Geschwindigkeit wird nun v} aus (4.41) iiber einen Zeitschritt T, =
tr — tx—1 integriert:

123
T = Ty + / on dt (4.62)
tk—1

Die Schwerebeschleunigung und der Kreuzprodukt-Term in (4.41) kénnen in der Regel
als konstant tiber einen Zeitschritt angenommen werden, fiir den ersten Term in (4.41)
gilt dies nicht. Als Approximation des Integrals {iber den ersten Term wird daher in [84]
vorgeschlagen:

vy dt = bi—1 (/ fy dt + Affnbkx ) fzbdt>
k—1

te—

1 n (22 12 b -
+§Cb,k—1/ / @by dr x fip — @by x fzb dr
th—1 th—1 te—1

Der Summand in der zweiten Zeile ist der Sculling-Term. Dieser kann hier vernachlassigt
werden, siehe folgenden Abschnitt ,Coning und Sculling®.

te—1

(4.63)

120



4.3 Propagation des Systemzustandes

Mit der Substitution von ft £} dt in (4.63) durch ADY b geméB (4.60) ergibt sich fiir
die Propagation der Geschwmdlgkelt geméB (4.62):

g =Uh e+ C} (Ay + AabkxA )
bk — “ebk—1 bk—1 ibk n (4.64)

_’TL
+Tsg" —Ts(2 wie,k:—l + Wen,k—1) X Ueb,k—l

mit Aubk aus (4.60) und Aonbk aus (4.57). Die GroBen Cbk 1 Wie k15 Gep 1 Werden

wieder aus den Schitzwerten des Systemzustandes im letzten Zeitschritt Z l"k:—l berechnet.
" ist die geschétzte Schwerkraft geméfl (4.133).

Coning und Sculling

In der Propagation von Lage und Geschwindigkeit werden die Coning- und Sculling-Terme
in (4.55) und (4.63) vernachlassigt. Dies sollte erldutert werden.

Als ,,Coning Motion“ werden phasenverschobene Drehschwingungen um zwei orthogo-
nale Achsen bezeichnet [84]. Dann beschreibt die Rotationsachse einen Kegel (englisch
scone“) [49]. Coning Motion, die z. B. durch Vibrationen verursacht werden kann, ist ein
typisches Bewegungsmuster, bei dem sich die Richtung der Drehrate (D’fl’b in einem Strap-
down-Zeitschritt &ndern kann. Wenn die Vibrationsfrequenz iiber der Abtastrate liegt,
kann der Coning-Term in (4.55) einen signifikanten Beitrag zu Ady,,; liefern, sodass die
Vernachlassigung des Coning-Terms zu einem Fehler in der Propagation der Lage fiihren
wiirde.

Gleichzeitige rotatorische und translatorische Schwingungen beziiglich zweier orthogona-
ler Achsen werden als ,,Sculling Motion“ bezeichnet [84]. Das Bewegungsmuster gleicht der
Bewegung der Ruder beim Rudern (Skullen, englisch ,sculling®) [49]. Analog zur Coning
Motion kann — wenn die Frequenz der Sculling Motion iiber der Abtastrate liegt — die
Vernachlassigung des Sculling-Terms in (4.63) zu einem Fehler in der Propagation der
Geschwindigkeit fithren.

Auf dem Quadrokopter werden hochfrequente Schwingungen durch die drehenden Roto-
ren verursacht. Urspriinglich trat dadurch bei Experimenten mit hohen Rotordrehzahlen
im Stand u.a. in der Beschleunigungsmessung der IMU eine vertikale Scheinbeschleuni-
gung von bis zu 5 m/s? auf. Damit wire die Sensorfusion unbrauchbar. Um dem entgegen
zu wirken, wurden zwei Mafinahmen getroffen:

Zum einen ist die IMU-Platine auf Gummi-Démpferelementen gelagert, wodurch die hoch-
frequenten Schwingungen, die auf die IMU wirken, reduziert werden, sieche Abbildung 4.1.
Dabei muss darauf geachtet werden, dass durch die Dampfer die fiir die Regelung beno-
tigte Bewegungsschitzung des Quadrokopters nicht zu stark verfilscht wird.

Zum anderen wird die hohe interne Abtastung der IMU mit 1000 Hz genutzt. Die Dreh-
raten und Beschleunigungen werden — iiber 10 Zeitschritte aufintegriert — von der IMU
als Delta-Winkel A und Delta-Geschwindigkeiten A ausgegeben [49], siehe (4.9)f.
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4 Sensorfusion

Mit diesen Mafinahmen tritt die Scheinbeschleunigung nicht mehr auf. Die Sensorfusi-
on ist in der Lage, u.a. Orientierung und Geschwindigkeit des Quadrokopters auch im
dynamischen Flug prézise zu schétzen, siehe Erprobung in Abschnitt 6.1.1.

Propagation der Position

Die Propagation der Position ergibt sich aus (4.43) durch Integration tiber einen Zeit-
schritt T =t — tp_1 zu

A~ N 1
Py Pr—1 Rnthy_1 (1) N
SwW— — _ S>n
Pug = %\]i N %kil 1 0 (Re+hi—1) cos ¢r_1 O | Pebg-1 - (4.65)
k hi—1 0 0 ~1

Fir R, und R, geméaf (2.1)f. geniigt es, diese mit niedrigerer Rate in Abhéngigkeit von
-1 zu aktualisieren [84].

Zusammenfassung der Systemzustandspropagation

Die Gleichungen (4.65), (4.64), (4.59), (4.50), (4.51) sind die Propagation des Systemzu-
standes 7y, (4.48) in der Form (4.47):

Ty = fr(Tr_1,Tr)

Als Eingang ) werden hier — anstatt spezifischer Krifte und Drehraten wie in (4.44) —
direkt die nach B gedrehten Delta-Geschwindigkeiten und Delta-Winkel (4.11) der IMU

verwendet: -
L [Ady,
U = (Alzz7k> (466)

4.4 Propagation der Schatzfehlerkovarianz

Das Erweiterte Kalman-Filter schatzt die Schatzgiite als Schatzfehlerkovarianzmatrix Py,
(2.46). Die Propagation von Py erfolgt gemafl (2.53):

P, =&, 1P, 1®] |+ G1QiGi_, (4.67)

Der Zeitindex k ist gegeniiber (2.53) wie in (4.47) um 1 verschoben: Die aktuelle Kovari-
anzmatrix P, wird aus Py_; des letzten Zeitschrittes berechnet.

Zur Propagation der Schéitzfehlerkovarianzmatrix werden die Systemmatrizen ®; und
Gy, eines zeitdiskreten, linearen Schétzfehlermodells (2.50) zum Zeitpunkt & — 1 und die
Kovarianzmatrix Qy (2.30) des Systemrauschens im Zeitdiskreten benotigt.
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4.4 Propagation der Schétzfehlerkovarianz

Zur Bestimmung des zeitdiskreten, linearen Schétzfehlermodells wird im Folgenden zu-
néchst ein kontinuierliches, linearisiertes Schétzfehlermodell hergeleitet, das dann diskre-
tisiert wird.

4.4.1 Schatzfehlermodell

Das kontinuierliche, linearisierte Schéitzfehlermodell hat in Anlehnung an das nichtlineare
Modell (4.23) die Form: '
AZ(t) = F(t)AZ(t) + G(t)w(t) (4.68)

Da der Eingang @ in (4.23) bekannt ist, tritt hier kein Eingangs-Fehler A(t) auf. Das
Systemrauschen @ (t) ist identisch zu dem in (4.45).

Im Folgenden werden der Schitzfehler-Zustand AZ und seine zeitlichen Anderungen dar-
gestellt.

Schatzfehler-Zustand

Fiir den Schétzfehler-Zustand A% werden der Geschwindigkeitsfehler und die Bias-Fehler
als lineare AbweichungsgréBen vom Gesamtzustand (4.27) als Z— 1 gemif (2.48) definiert.
Fiir den Positionsfehler und den Lagefehler sind abweichende Definitionen geméaf (2.49)
besser geeignet [84].

Anstatt Ap, A\, Ah wird hier ein Positionsfehler in den kartesischen Koordinaten des
Navigationskoordinatensystems N gewahlt:

X App
Ap=pir—pi = | Ape (4.69)
Apqg

mit pit = (0,0,0)7 gemiB (4.24).
Der Geschwindigkeitsfehler Av’ wird als lineare Abweichungsgrée formuliert:

Avn

ebn
N ) n __ n
Av = Ueb = Vep = AUeb,e
n
Avl g

(4.70)

Der Lagefehler wird als Koordinatentransformation zwischen der tatsdchlichen Ausrich-
tung des Navigationskoordinatensystems N und der geschétzten Ausrichtung N ausge-
driickt. Das Quaternion q” (2.12) beschreibt diese Transformation. Fiir ein lineares Feh-
lermodell ist dieses Quaternion jedoch ungeeignet da qf #q;' + q,?. Daher soll hier der
Lage-Schéatzfehlerzustand als Winkelfehler a, 5, v eingefiihrt werden.
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4 Sensorfusion

Die Richtungskosinusmatrix C;? beschreibt ebenfalls die Koordinatentransformation von
N nach N, vgl. (2.14). Mit (2.13) kann C;? aus q” berechnet werden. C* setzt die reale
Lage C;' zur geschétzten Lage C(f wie folgt in Beziehung:

Ccl=crcp (4.71)

Die Richtungskosinusmatrix C* kann durch die Winkelfehler o, 3, 7 angenihert werden,
solange diese klein sind:

N .
Cl~=|~v 1 —af=I+[A¢yX] mit (4.72)
-0 «@ 1
L a
AG =i = |8 (4.73)
Y

[AJ x] ist die kreuzproduktbildende Matrix (B.9). Die Winkel «, 3, v beschreiben klei-
ne Drehungen um die drei Achsen des Navigationskoordinatensystems (Norden, Osten,
unten). v ist damit auch der Gierfehler A.

Die Beschleunigungs-Bias-Fehler Ab, und Drehraten-Bias-Fehler Ab, sind wie die Ge-
schwindigkeitsfehler lineare Abweichungsgréfien vom Gesamtzustand:

. Abas . Ab,,
Aby = by — by = | Abg, Ab, = by, — b, = | Ab, (4.74)
A Ab,

Der Schétzfehler-Zustand AZ fiir (4.68) lautet damit:

- - - T
AZ = (AﬁT, AT AT ALY ABT ) (4.75)

a

Positionsfehler-Anderung

Fiir die Differentialgleichung des Positionsfehlers Ap' (4.69) wird zunichst die Anderung
des Fehlers des Breiten- und Langengrades sowie der Hohe aus der Linearisierung von
(4.43) gebildet:

Ap s [Ap S
AX gs"’i’z A\ ag’fn’hm mit (4.76)
Ah 2\ A Veb
- 0 0 Vebin
. . Bt h)?
8907 Ah _ vy Sing 0 —Ugh e (477)
dp, A\, h (Re+h) cos? ¢ (Re+h)2 cos p
0 0 0
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4.4 Propagation der Schétzfehlerkovarianz

g, h w0 0

5 7\ 1

ogn = 0 (Re+h) cos 0 (478)
cb 0 0 ~1

Dabei wird angenommen, dass die Kriimmungsradien R,, und R, fiir kleine Anderungen
von ¢ konstant sind, vgl. oben.

Fiir den Zusammenhang zwischen Breitengrad-, Langengrad- sowie Hohenfehler und Ap
aus (4.69) und fiir den Zusammenhang zwischen deren Anderungen gilt:

Ap

: 0, Al - 0p, A\ b 9p A h
AN = Lln’ Ap  mit ‘P’;n’ = (PLn’ (4.79)
Ah P o IV
Ap .
0, A\, h e, \,h 09, A\, h
M| = DAy it S = S (4.80)
Ah opy; oy ovl}
Damit ergibt sich aus (4.76) fiir die Anderung des Positionsfehlers Ap:
vn
i o Sy O T
D — Ve ,e ¥ Ve ,e D U .
D be 2P0 e Ap + \I/Av (4.81)
0 0 0 Fiz
Fi,

Geschwindigkeitsfehler-Anderung

Zur Berechnung der Anderung des Geschwindigkeitsfehlers A (4.70) wird (4.41) lineari-
siert, vgl. [84]:

: - A" a&™  \ dp, A\, h
A—’:A—”n — a1 2 € en Y ) A—’
= g =) ( Do\ R awm) o P
Fa1
=1 a&gn —=n —=n — f b e
+ ([vebx1 s~ 21X - [wenx1> AT—[(CPfh) x| Ad (4.82)
Foy Fas3
—CJ Aby + AGP + Cf g
—— R =
Foy ~0 Ga1

Der Schwerkraftfehler Ag" kann vernachlassigt werden. f;g in Fog ist die Bias-korrigierte

spezifische Kraft, vgl. Schétzwert ﬁg in (4.61). Fiir Fo4 und Go; wird dabei das von (4.42)
abgeleitete Beschleunigungssensor-Fehlermodell genutzt:

AfL = —Ab, + i, (4.83)

7
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4 Sensorfusion

Fiir die in (4.82) vorkommenden Ableitungsmatrizen von Erddrehrate (4.33) und Trans-
portrate (4.34) gilt:

n

“Vebe

0 0

. —Qsinp 0 0 . (Ro+h)?
oWl oLl n
o= 0 00 A = 0 0 mlim | (489)
#r —Qcosp 0 0 LA “Ulbe 0 Ugp,e tan e
(Re+h) cos? ¢ (Re+h)?
0 &4 0
=n —n Re+h
3ff _ aﬁgg:: —wlm 00 (4.85)
8'Ueb 8veb 0 ]t%afrz 0

Dabei wird wieder angenommen, dass die Kriimmungsradien R,, und R, fiir kleine An-
derungen von ¢ konstant sind.

Lagefehler-Anderung
Die Anderung des Lagefehlers At (4.73) lisst sich aus (2.19) und (4.72) herleiten [84]:
A = — [37 <] AG — (AG? + ABT) + CRAGE (4.86)
Dies lasst sich unter Nutzung des aus (4.32) folgenden Drehratensensor-Fehlermodells
AGY = —Aby + i (4.87)

und durch Riickfithren von A& + A}, auf Positions- und Geschwindigkeitsfehler um-
formen zu:

o aﬁzlj>8¢,AJl oar
+ - — = AT
do, A\, h ~ dp, A\, h op ovl}
———
F3; (488)
— (@ +57)x] A —CJ! Ab, +CF! i
S~ S~
F33 F35 G32

Ap

AJ:-(

Fiir die Ableitungsmatrizen in F3; und F3o siehe (4.84)f.

Biasfehler-Anderung

Das Modell fiir die Anderungen der Sensor-Bias-Schétzfehler ergibt sich aus (4.28)f.:

Aby= T iy, Ab,=_1 iy, (4.89)
~— ~~
Gas Gy
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4.5 Estimation

Kontinuierliches Schatzfehlermodell

Damit ergibt sich aus den Gleichungen (4.81), (4.82), (4.88) und (4.89) das gesuchte
kontinuierliche, lineare Schétzfehlermodell in der Form (4.68):

Ap FL,Fo 0 0 0\ [AF 000 0)\,.
AU; F21 Foo Foz Fou 0O AT Gy 0 0 O na
Aj | = |F3 Fp Fsg 0 Fas | [A0 | +| 0 Gs 0 0 g“ (4.90)
Ab, 0 0 0 0 O Ab, 0 0Gy 0 ﬁ;’
Al o0 0 0 0 0) \Ap, 0 0 0Gs/ X2
X

Die Zahlenwerte der Matrizen F(¢) und G(t) zu einem Zeitpunkt ¢ = kT konnen aus
dem Zustandsschétzwert Z_; und dem Eingang i berechnet werden. Fiir die spektralen
Leistungsdichten Q des kontinuierlichen Systemrauschens @ (t) siehe (4.46).

Zeitdiskretes Schatzfehlermodell

Zur Bestimmung des zeitdiskreten, linearen Schétzfehlermodells (2.50)
ATy = PLAZL + Gy,

fiir die Propagation der Schétzfehlerkovarianzmatrix Py in (4.67) wird das kontinuierliche
Modell (4.90) diskretisiert. Mit F und G aus (4.90) lassen sich mit (2.69)f. in jedem
Zeitschritt die Systemmatrizen ®;, und G des linearen, zeitdiskreten Schéatzfehlermodells
berechnen.

Die Kovarianzmatrix Qj des diskreten Systemrauschens wy wird geméfl (2.75) aus den
spektralen Leistungsdichten Q des kontinuierlichen Systemrauschens aus (4.46) berech-
net.

4.5 Estimation

In der Estimation des Erweiterten Kalman-Filters (siehe Abschnitt 2.3.2) wird der pro-
pagierte Schitzwert des Systemzustandes a::',; und die Schatzfehlerkovarianzmatrix P
mit den Messgrofien korrigiert. Dazu stehen als Messgroflengruppen die Positions- und
Geschwindigkeitsmessung des GNSS-Empfiangers sowie die Magnetometermessung zur
Verfiigung. Zudem koénnen die Beschleunigungssensorsignale zur Stiitzung der Lage ver-
wendet werden.
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4 Sensorfusion

Zunéichst wird auf Basis des geschitzten Systemzustandes T}, (4.48) gemiB (2.54) mit
einem Messmodell die Messgrofie 4. préadiziert. Das nichtlineare Messmodell einer Mess-
groBengruppe ¢ hat geméf (2.44) die Form:

Tade = R o(Tn) + T (4.91)

Aus der Residualmessgrofie Ay:’%k = gj’k — i, der Differenz zwischen geschitzter und
realer Messgrofie, wird dann mit der Kalman-Gain-Matrix K pro Messgrofengruppe
eine Korrektur Af; . berechnet (2.56), mit der der Schétzwert des Systemzustandes zu

:%'z upgedated wird (2.57).

Zur Berechnung von Ky (2.55) und zum Update von Py, (2.58) werden zudem die Kova-
rianzmatrix Ry (2.31) des diskreten Messrauschens 7, und die Messmatrix Hj des
linearisierten Messmodells geméa$ (2.51)

Agjq,k = HngAfk + ﬁq,k (4.92)

benétigt. AZy, ist der Schétzfehler-Zustand aus (4.75).

Im Folgenden werden die Messmodelle (4.91) und (4.92), die Residualmessgrofen Ay, ,
die Messmatrizen Hyj und die Kovarianzmatrizen R fiir die einzelnen Messgrofien-
gruppen q eingefiihrt.

Das Update des geschéitzten Systemzustandes und der Schétzfehlerkovarianzmatrix wird
dann in Abschnitt 4.5.2 dargestellt.

4.5.1 Messmodelle
4.5.1.1 Positionsmessung GNSS

Der GNSS-Empfanger liefert Messungen der Position der GNSS-Antenne in WGS84-Ko-
ordinaten als Breitengrad, Langengrad und Hohe p} = (94, A4, h 4)T. Die Sensorfusion

schétzt die Position des Punktes U: ;3’;}’ = (4, A\, h)T (4.25). Der Vektor vom Punkt U zur
Position der GNSS-Antenne A soll mit d4 bezeichnet werden:

P4 =Py +da (4.93)

Im Allgemeinen ist |d4| klein (siche Tabelle C.1). Damit lisst sich unter Nutzung von
(4.80) die Antennenposition als Funktion des Systemzustandes Z und d4 ausdriicken:

1
PA R,.+h 0 0

¥
)\A = )\ + O m 0 ng_:z (494)
ha h 0 0 -1
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4.5 Estimation

Als nichtlineares Messmodell (4.91) wird dieser Zusammenhang jedoch in den metrischen,
kartesischen Koordinaten des Navigationskoordinatensystems ausgedriickt:

Jok = Dhx = Pilx + Chpdi + T (4.95)

Up 1 ist das diskrete Rauschen der Positions-Messungen, formuliert in den metrischen,
kartesischen Koordinaten, mit der Kovarianzmatrix R, (2.31). Fur R, ; wird die vom
GNSS-Empfanger geschitzte Kovarianzmatrix R 5, (4.20) genutzt:

Rp7k = Rf),k; (4.96)

Die Residualmessgrofie Agj’p,k fiir das Erweiterte Kalman-Filter in (2.56) ist die Differenz
zwischen erwarteter Antennenposition ﬁg’k aus der aktuellen Zustandsschitzung geméafl
(4.95) und der gemessenen Antennenposition ﬁ;{,k:

= 5, -, 5, Ao S
Aok =PAr —Piar =Duk + Chrda — D (4.97)
Dies lasst sich mit (4.94) umformen zu:

B (@ — @ap) (R + By -
Ag‘pJg = | (A\x — )‘A,k) (Re :l— hy)cos ¢ | + Cgde (4.98)
—(hx —hag)

Zur Bildung der Messmatrix wird der Schatzfehler der Antennenposition Ay, 5 = Aﬁ;{’k
als Differenz zwischen geschéatzter und tatsichlicher Antennenposition in Abhéngigkeit
vom Schétzfehler-Zustand AZy (4.75) unter Nutzung von (4.72) gebildet:

APR =P — 7% = pff + Cfdl — py — Cpdly = Ap+ (1— C2T) Cldy w99)
~ AF+ [APx]Cdh = Aj— [Cldy x| AG '

Damit ergibt sich die Messmatrix H, ;, fiir das lineare Messmodell Ay, . = H, ATy 40,
gemdf (4.92):
Hy, = (1 0 —[Cidix] 0 o) (4.100)

Hier werden die Positions- (und Geschwindigkeits-)Messungen des GNSS-Empfangers als
Messgrofien des Erweiterten Kalman-Filters verwendet. Ein solcher Ansatz wird als ,loo-
sely coupled® bezeichnet [84]. Wenn stattdessen die Pseudorange- und Deltarange-Mes-
sungen (siche Abschnitte 2.5.2.5 und 2.5.2.7) des GNSS-Empfangers im Erweiterten Kal-
man-Filter verwendet werden, wird dies ,,tightly coupled“ genannt. Eine entsprechende
Implementierung ist z. B. in [44] dargestellt.
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4 Sensorfusion

4.5.1.2 Geschwindigkeitsmessung GNSS

Neben der Position liefert der GNSS-Empfanger auch Messungen der Geschwindigkeit
der GNSS-Antenne ¢4.

Die Geschwindigkeit an der Antennenposition lédsst sich aus dem Systemzustand & be-
rechnen:
T = 0+ O (0k x ) (4.101)

Die Erddrehrate ;. soll hier vernachléssigt werden, sodass (Iié’b = (I}i% gilt. Als Messmodell
(2.44) fir die Geschwindigkeit ergibt sich damit:

Gog = T ~ T+ C (S < d}) + s (4.102)

Das diskrete Rauschen ¥, j, der Geschwindigkeits-Messungen wird durch die Kovarianz-
matrix Ry (2.31) beschrieben. Diese wird vom GNSS-Empfénger ebenfalls in geeigneter
Form geschétzt, siche (4.21):

Ry i = Rsp (4.103)

Die Differenz zwischen erwarteter Antennengeschwindigkeit ¢ ,, basierend auf der ak-

tuellen Zustandsschitzung, und der gemessenen Antennengeschwindigkeit 524 ist die Re-
sidualmessgroBe A, j, fir das Erweiterte Kalman-Filter (2.56):

S Sn Sn ~ ~n o o>b 7b Sn
Aty = Ugn g — Vo = VUepp + Cop(@ipr X da) — Ve (4.104)

Der Schatzfehler fiir die Antennengeschwindigkeit Ay, = ATy ist die Differenz zwi-
schen geschétzter und tatsidchlicher Antennengeschwindigkeit. Ausgedriickt in Abhéngig-
keit vom Schétzfehler-Zustand AZy, (4.75) ergibt sich [84]:

ATy = 07y — T ~ AT = [CP|Ehx |dh x| A+ CJ|df x| Ab (4.105)

Daraus lésst sich die Geschwindigkeits-Messmatrix H, j, fiir das lineare Messmodell Ay, 1,
= H, ;AZ}, + Uy, geméB (4.92) ablesen:

Hop= (0 T -[C[ah, x|dhx] o cpyldyx]) (4.106)

4.5.1.3 Magnetometermessung

Das 3-Achs-Magnetometer (sieche Abschnitt 4.1.3) kann zu einer Bestimmung des Gier-
winkels verwendet werden. Es misst das lokale Magnetfeld m in korperfesten Koordinaten
und ein Messrauschen 7i,,:

m’ = CPTm + iy, (4.107)
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4.5 Estimation

Es wird angenommen, dass duflere Storer nicht zu stark sind und statische, kérperfeste
Storungen durch eine Kalibrierung des Magnetometers kompensiert werden, sodass das
lokale Magnetfeld durch das Erdmagnetfeld dominiert wird, vgl. Abschnitt 4.1.3.

Die Orientierung des Quadrokopters kann mit dem Magnetometer nicht vollsténdig be-
stimmt werden, da der Drehwinkel um die Achse, die parallel zum Magnetfeldvektor 1
verlauft, nicht beobachtbar ist. Die anderen beiden Winkel gegeniiber dem Magnetfeld-
vektor sind bestimmbar. Mit den von der Sensorfusion geschétzten Nick- und Rollwinkeln
gegeniiber der Horizontalen sind diese beiden Winkel der Gierwinkel in der Horizontalebe-
ne und der Drehwinkel um eine in 6stliche Richtung zeigende Achse. Fiir Letzteren muss
jedoch die lokale Inklination ausreichend genau bekannt sein. Hier soll aus der Magne-
tometermessung nur der Gierwinkel bestimmt werden. Dazu wird die lokale Deklination
bendtigt.

Als Messgrofie wird hier der Gierwinkel ¢ verwendet. Das Messmodell (2.44) als Funktion
des Systemzustandes ¥y lautet damit:

Ymk = Pk + Umk (4.108)

Der Gierwinkel ¢, ist geméf (2.16a), (2.13) eine Funktion des Zustandes qj;,. Der Rausch-
term 7, aus (4.107) wird hier als mittelwertfreies, diskretes weifles Winkelrauschen vy, j
mit der Varianz afmk (A.31) und der Kovarianzmatrix Ry, j, ausgedriickt:

Ruk = 0o (4.109)

Um die korperfeste Magnetometer-Messung my zu horizontieren, wird ein Hilfskoordi-
natensystem H eingefiihrt, mit den die Richtungskosinusmatrix Cj' in zwei Rotationen
aufgeteilt wird: Cj = C}! C{j. Geméf der Eulerwinkeldefinition auf Seite 28 soll die Ro-
tation um den Gierwinkel ) durch CJ} sowie die Rotation um Nick- und Rollwinkel 6, ¢
durch CZ darstellt werden. Damit lautet die horizontierte Magnetometer-Messung;:

=mh =l mb (4.110)

3 33
A 8

mit ng gemaf (B.4) aus dem von der Sensorfusion geschéitzten Nick- und Rollwinkel:
. cos sing sinf cos@ sind
cl = 0 cos @ —sing (4.111)
—sinf cosf sin @ Ccosp cos 0

Der Arkustangens der horizontierten Komponenten 7/ und fnz enthdlt den vom Ma-
gnetometer gemessenen ,magnetischen* Gierwinkel. Um die magnetische Missweisung zu
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4 Sensorfusion

kompensieren, muss die lokale Deklination d,, addiert werden. Der vom Magnetometer
gemessene Gierwinkel lautet damit:

P = arctan2(—my) ., Ml 1) + Om + Vm g (4.112)

Die Residualmessgrofie Agy, 1, fiir das Erweiterte Kalman-Filter ist die Differenz zwischen
erwartetem und gemessenem Gierwinkel:

N

A?jm,k = &k — le)k = 1;1@ — arctanQ(m;k, ﬁlgk) - 6m (4.113)

A

0 ist die geschétzte lokale, magnetische Deklination.

Der Gierwinkel-Schétzfehler Ayy, , = Aty ist geméB (4.72) der Schatzfehler-Zustand :

Ay = U — ¥ = % (4.114)

Damit lautet die Messmatrix Hy, 1, fiir das lineare Messmodell Ayy, = Hy, 1 A%y +vm i

H,, = (000 000 001 000 000) (4.115)

Bei der Wahl des Zahlenwertes fiir die Standardabweichung oy, j, zur Parametrierung von
R, i (4.109) ist zu beriicksichtigen, dass die Magnetometer-Messung zeitweise durch ma-
gnetische Storungen stark abweichen kann. Die Mittelwertfreiheit von vy, ; ist dann nicht
mehr gegeben. Wenn die Magnetometer-Messung in der Estimation verwendet werden
soll, muss daher oy, j recht grofl gewéhlt werden (siehe Tabelle C.2), um die restliche
Sensorfusion im Stérungsfall nicht zu stark zu beeinflussen.

4.5.1.4 Messung Schwerkraftrichtung mit Beschleunigungssensoren

Zur Stiitzung der Lage konnte als weitere Messgrofle die auf Basis der Beschleunigungs-
sensorsignale berechnete Richtung der Schwerkraft genutzt werden, da diese stets nach
unten, parallel zum Basisvektor 74 des Navigationskoordinatensystems, wirkt, vgl. (2.10).
In Ruhe auf der Erdoberfliche bzw. im Schwebeflug sind die von den Beschleunigungs-
sensoren gemessenen Bias-korrigierten spezifischen Kréfte gleich der negativen Schwere-
beschleunigung g (2.9) (vgl. auch (4.131)). Im Allgemeinen verfélschen jedoch die Be-
schleunigungen, die wihrend des Fluges auftreten, die Schwerkraftmessung, vgl. (4.3) mit
(2.9), (2.8). Daher wird hier auf die Verwendung der Schwerkraftrichtung als Messgrofie
verzichtet.

4.5.2 Update

Im vorhergehenden Abschnitt wurden fiir die einzelnen Messgrofengruppen die Residual-
messgrofien Ay, die Messmatrizen Hy, und die Kovarianzmatrizen R hergeleitet.
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4.5 Estimation

Damit kénnen jetzt der Schitzwert des Systemzustandes 7, und die Schétzfehlerkovari-
anzmatrix Py gemaf (2.55) bis (2.58) korrigiert werden.

Die Korrektur kann fiir jede Messgroflengruppe getrennt erfolgen, wenn die Gruppen
unkorreliert sind [28, 84]. Dass GNSS-Messungen und Magnetometermessungen nicht
miteinander korreliert sind, ist offensichtlich. Fiir die GNSS-Geschwindigkeiten und -Po-
sitionen wird das im Allgemeinen auch angenommen. Die Gesamtmessmatrix Ry hat
somit Diagonalform. Die getrennte Verarbeitung der Messgrofengruppen hat den Vor-
teil, dass die Dimensionen der benétigten Matrixoperationen verringert werden. So ist
die Dimension der zu invertierenden Matrix zur Berechnung der Kalman-Gain-Matrix in
(2.55) deutlich kleiner. Zudem treten die GNSS-Messungen nicht synchron zu den Magne-
tometermessungen auf, sodass fiir eine gemeinsame Verarbeitung alle Permutationen der
Messgrofiengruppen implementiert werden miissten. Bei der getrennten Verarbeitung der
Gruppe wird die jeweilige Korrektur nur ausgefithrt, wenn neue Messdaten vorliegen.

Mit der Messmatrix Hg, und Kovarianzmatrix R einer Messgroflengruppe q sowie
der propagierten Schatzfehlerkovarianzmatrix P, kann die jeweilige Kalman-Gain-Matrix
K« (2.55) berechnet werden:

-1
Kok = PrHL, (Ho PLHL, + Ry ) q € {p,v,m} (4.116)

Der Schitzfehlerzustand A%y x (4.75) wird geméf (2.56) mit K, und der Residualmess-
grofle Ay r der Messgrofiengruppe geschétzt:

A'%C—lt—k = Kq’kA?j(Lk q € {p7 v, m} (4117)

Mit AZ +k kann dann fir jede Messgroflengruppe q der geschitzte Systemzustand l‘k
(4.48) gemaﬁ (2.57) korrigiert werden:

%

L= f@, A8 g€ {p,v,m} (4.118)

8

Die dazu notwendige Transformation f; (2.49) wird im Folgenden fiir die einzelnen Ele-
mente des Schétzfehlerzustandes Af;r i (4.75) getrennt dargestellt:

T
(quk,M;kT AGH ABFT, ABIT, > —AFS, qe{pv,m) (4.119)

Der Index q wird im Folgenden weggelassen.

Aus der Positionskorrektur Aﬁ}j wird gemafl (4.80), (4.78) die Korrektur von Breiten-
und Léngengrad sowie Hohe berechnet und auf den Gesamtzustand angewendet:

A A — A A 1

<Pk+ P A‘P}j A@lj— Rn+hy 0

I+ x-1_ 3+ : N 1 54
%\k-i- B %k_ A%"gr it A%\k_i_ o 0 (Re-l—izk_) cos @, 0 Apk
hy, hy, Ahk Ahk 0 0 —1
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4 Sensorfusion

Das Lagequaternion qy; wird durch eine linksseitige Quaternionen-Multiplikation (B.1)

mit dem Korrekturquaternion q. korrigiert, das geméaf (4.58) aus AQE,? berechnet wird:

a s =aq.(-A +)oqbk (4.121)

)

Zur Korrektur von Geschwindigkeit und Bias vereinfacht sich die Transformation f_; zu
einer einfachen Subtraktion 7} = Z, — AZ} gemiB (2.48), vgl. (4.70) und (4.74):

A A
—» —»

nE=tnE - AU bl =0, fAbjk b = bk fAb:jk (4.122)

Mit (4.120), (4.121) und (4.122) ist das Update (4.118) des Systemzustandes T, zum A-

posteriori-Schatzwert :E’g vollstdndig beschrieben.

Aus dem korrigierten Systemzustand 327? kénnen dann weitere benotigte Grofien, wie z. B.
die korrigierte Richtungskosinusmatrix C;f mit (2.13) aus ¢;';" berechnet werden.

Fiir die korrigierten Schéatzwerte der spezifischen Kraft und der Drehrate, ﬁg und wzb )
bietet sich an, die A-priori-Schéitzwerte aus (4.61) und (4.53) parallel zu (4.122) mit den
Bias-Schéatzfehlerzustdnden zu korrigieren:

A A,

fot = fo - Abjk (4.123)
Ght = @b - Ab;k (4.124)

Der Schéatzwert fiir die Beschleunigung des Quadrokopters ist damit geméaf (4.41):

2 A+ b 2 =~ 2 2

Ay = Coifnk — <2W?e,k + Wka) X Uy + g0 (4.125)
mit der geschétzten Schwerkraft é'l” aus (4.133).

Mit jedem Update des Systemzustandes 7, in (4.118) wird das zugehorige Schétzfehler-
kovarianzmatrix-Update (2.58) durchgefiihrt:

P} = (I- Ky Hyx) Py (1- KoHo ) + Ko Ro KD, g€ {p,v,m}  (4.126)

4.6 Ablauf

4.6.1 Initialisierung

Vor dem Start der Sensorfusion muss der Schitzwert des Systemzustandes Z (4.48) und
die Schétzfehlerkovarianzmatrix Py, (2.46) initialisiert werden. Dazu werden vor Abflug im
Stillstand mit ausgeschalteten Motoren in einer Initialisierungsphase (sieche Abschnitt 5.4)
Startwerte fiir die Position, Geschwindigkeit, Lage und die Sensor-Bias bestimmt.
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4.6 Ablauf

Wiéhrend der Initialisierungsphase, die Ti,i; = 5 sec dauert, werden Mittelwerte der Mess-
werte fiir Drehrate und spezifische Kraft aus den Delta-Winkeln und Delta-Geschwindig-
keiten (4.11) der IMU bestimmt:

1

N ) N b
1 Ad; 1 AV, T .
b ib,k b ib,k . init
g = — 2 g = — 2 1m t N p— 4127
b N kZ: < T, TN kZ: < T, ! T ( )

g

S~

Bei der Bildung der Mittelwerte wird durch Uberwachung der spezifischen Kraft | f;g,k\
sichergestellt, dass der Quadrokopter wéihrend der Initialisierungsphase nicht bewegt
wird.

Mit der mittleren gemessenen Drehrate (fﬁzlz kann das initiale Drehraten-Bias 5270 gemaf
(4.5) bestimmt werden:

1>

b
w,0

g

S

b —=b _ =b —b ~b b

i — Wiy = Gy — (g + Ty ) ~ Ty (4.128)
T
~0 =0

Die Drehrate gegeniiber dem Inertialsystem &y ist im Stillstand gleich der Erddrehrate
Wie (2.7), die hier vernachléssigt werden kann.

Im Stillstand ist die Beschleunigung gegeniiber dem Inertialsystem d;, gleich der Zen-
tripetalbeschleunigung —dyz (2.8) durch die Erdrotation. Daher gilt fir das Beschleuni-
gungssensor-Bias b? gemiB (4.6), (4.3), (2.9):

be = fi— fit = fi— (a@h —3°) = fis + 3" = fip + Chg" (4.129)

~~

—iy
Um das Beschleunigungssensor-Bias auf diese Weise zu bestimmen, miissen sowohl die
Lage C} als auch die lokale Schwerebeschleunigung g (vgl. 2.1.2 Erdmodell) durch

externe Referenzen genau bekannt sein. Da dies im Allgemeinen nicht der Fall ist, wird
das Beschleunigungssensor-Bias mit null initialisiert:

S

2o~ 0 (4.130)

Mit dieser Annahme kann nun der Mittelwert der gemessenen spezifischen Kraft ﬁg ge-
nutzt werden, um den Betrag der lokalen Schwerebeschleunigung |g;| zu schitzen. Gemaf
(4.129) gilt mit (4.130): B
fib
Die Schwerebeschleunigung g; hat in guter Ndherung im Navigationskoordinatensystem
nur eine vertikale Komponente (siehe Erdmodell in 2.1.2 und Schwerebeschleunigungs-

Sn | o nzb
gz,o’ ~ ‘ b fib

Jio = (4.131)
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4 Sensorfusion

modell (2.10)). Sie wird daher geschétzt als

0
=10 (4.132)
Ji10

mit §;o aus (4.131). Die lokalen Anderungen der Schwerebeschleunigung sind gering.
Daher ist der Schétzwert der Schwerebeschleunigung konstant:

A

gj” =30 (4.133)

GeméB (4.129) gilt mit (4.130), (4.132) und (B.4)

=, 0 —sinf
~fh=cCy TG ~ ~Cy Tl o | = coso sing 10 (4.134)
31,0 cos @ cosf

Es konnen also auch der initiale Nick- und Rollwinkel aus der Messung f geschatzt
werden:

g$ =
(150 = atan2 (gy,gz) 0y = atan2 (_gxa\/ 575 + Qg) mit gy = _fzg (4'135)
gz

Der Gierwinkel ¢ ist im Stand nur durch die Magnetometermessung beobachtbar. Daher
wird der Messwert des Magnetometers mpP (4.107) im Zeitintervall Tin; gemittelt:

z N T?l T; it
) e .t N — mr 4. 1
m g T mi T. (4.136)
GeméfB (4.112) und (4.110) wird daraus dann der initiale Gierwinkel geschétzt:
i me\
o = arctan2(— mZ, ) + o mit m’i = Cgo mb (4.137)
my

Cél,o wird geméB (4.111) aus den initialen Nick- und Rollwinkeln $o und 6y (4.135) be-

stimmt. 8, ist die geschétzte lokale magnetische Deklination.

Mit den initialen Eulerwinkeln (g, fp und v aus (4.135) und (4.137) kann dann mit
(B.6) das initiale Lagequaternion g, und mit (B.4) die initiale Richtungskosinusmatrix

C}io berechnet werden.
Die Geschwindigkeit gegeniiber dem erdfesten Bezugssystem wird im Stillstand mit null
initialisiert:

~0 (4.138)

S
8.3
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4.6 Ablauf

Die Position in WGS84-Koordinaten 5’{}’ o wird mit den Messwerten des GNSS-Empféngers
PYo gemaB (4.94) initialisiert:

~ - 1

~ Sfo SE)A,O Rn‘f’;lA,O [1) =

Sw o _ _ n

Puo = | Ao | = [ a0 0 NS s P Clod4 (4.139)
ho hao 0 0 1

Dabei ist CZ‘O die initiale Richtungskosinusmatrix, sieche oben.

Zur Initialisierung von Py, (2.46) muss die Giite des initialen Schitzfehlerzustandes A
(4.75) als Kovarianzmatrix Cov(AZy, A.%[)) ausgedriickt werden. Oben wird der initiale
Zustand Zo mit den zur Verfiigung stehenden Messwerten gj’o initialisiert. Dies entspricht
einem Kalman-Update-Schritt, bei dem der bisherige Zustand aic',; verworfen und nur der
Messwert gj’k benutzt wird. Beim linearen Kalman-Filter ist dies bei K H; = I der Fall,
vgl. (2.38), (2.36). Damit wird das entsprechende Update der Schétzfehlerkovarianzmatrix
in (2.39) und (2.58) zu P} = KR K7 bzw. P = HiR,H}" (mit Hj als Pseudo-Inverse
von Hy). Die Schétzfehlerkovarianz wird also mit der Messkovarianz Ry, initialisiert, siehe
auch Fall (d) in Abschnitt 2.3.1.1.

In (4.139) wird die initiale Positionsschétzung 5}}”0 mit der Positionsmessung p{ o berech-
net. Die entsprechende Schitzfehlerkovarianzmatrix P Ap,o ist also gleich der Messkovari-
anzmatrix Ry, o (4.96):

Paso=Rppo (4.140)

Dabei gilt Hj, = Is. Da die Lage nicht aus der Positionsmessung geschétzt wird, hat der
Term —[Cgfkc& x| in der Messmatrix Hy, ;, (4.100) hier keine Relevanz.

Zur initialen Geschwindigkeit 5’;}170 (4.138) wird die initiale Schétzfehlerkovarianzmatrix
P Az wie bei der Position auf die Messkovarianzmatrix Ry (4.103) gesetzt, obwohl die
GNSS-Geschwindigkeitsmessung nicht benutzt wird:

Paio =Ry (4.141)

Dies entspricht einer Hj ; = I3, vgl. 2. Element in Hy j, (4.106). Obwohl die Geschwindig-
keit im Stillstand préazise bekannt ist, wird Py ¢ nicht zu null gesetzt, da sonst zukiinftige

Geschwindigkeits-Updates aufgrund einer ,perfekten” Zustandsschétzung verworfen wer-
den wiirden (siehe auch Fall (¢) in Abschnitt 2.3.1.1).

Bei der Schitzung der initialen Nick- und Rollwinkel ¢, Ay (4.135) aus den Beschleuni-
gungssensormessungen werden ein eventuell vorhandenes Sensor-Bias (4.130) und Abwei-
chungen vom Schwerebeschleunigungsmodell (4.132) vernachléssigt. Die dadurch mogli-
chen Fehler werden durch Varianzen 0370 und 0'%»0 der Lagewinkelfehler ag und Sy (4.73)

abgeschitzt. Die initiale Gierwinkelschitzung v (4.137) aus den Magnetometermessun-
gen wird durch die nicht genau bekannte lokale magnetische Deklination d,,, lokale ma-
gnetische Storquellen und ungenaue Nick- und Rollwinkel verfélscht. Der dadurch mégli-
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4 Sensorfusion

che Gierwinkelfehler o (4.73) wird mit der Varianz 0,2%0 abgeschétzt, vgl. J?mk in (4.109).

Die Schétzfehlerkovarianzmatrix P , 7.0 fiir den Lagefehler A’l/_;o = (v, Bo,Y0) ist damit:
oa0 O 0
Pojo=|0 03 O (4.142)
0 0 o2

Die Schétzfehler der initialen Drehraten- und Beschleunigungssensor-Bias I_);lj,o, l_)'é”o aus

(4.128), (4.130) werden als Varianzen aibw 0> aiba o ausgedriickt:

PAEN,O = 0-2Abw,0 :[3 PAga,O = U2Aba,0 13 (4143)
Dabei enthélt P AB.0 die Abschétzung des vernachlassigten initialen Beschleunigungssen-
sor-Bias 53,0 (4.130).
Die Zahlenwerte der Varianzen in (4.142) und (4.143) sind in Tabelle C.2 gegeben.

Der initiale Schétzwert des Systemzustandes und die initiale Schétzfehlerkovarianzmatrix
lauten damit:

. A \T
T = (@07 Xos ho, T%Qb,Tm apr, gf,’oTa Eﬁﬁ) (4.144)
Prso O 0 0 0
0 Pago O 0 0
Po=| O 0 P,;, O 0 (4.145)
o 0 0 Py, 0
o 0 o0 0 Py,

4.6.2 Ablauf Propagation, Estimation

In Abbildung 2.2 ist der grundséitzliche Ablauf eines Kalman-Zeitschrittes, der aus der
Propagation und Estimation besteht, dargestellt. Da in der vorliegenden Anwendung die
GNSS-Positions- und Geschwindigkeitsmessungen erst mit zeitlicher Verzogerung verfiig-
bar sind, muss dies in der Implementierung berticksichtigt werden. Auflerdem sind die
IMU-Sendezeitpunkte nicht mit dem Mikroprozessor synchronisiert, auf dem die Sensor-
fusion lauft, sodass die Zahl der bei Ausfithrung eines Kalman-Schrittes verfiigbaren IMU-
Nachrichten variiert. Die dadurch notwendigen Anpassungen des Algorithmus sollen im
Folgenden dargestellt werden:

Um die verzogerten GNSS-Messungen verarbeiten zu kénnen, wird ein Ringspeicher im-
plementiert, in dem empfangene IMU- und Magnetometer-Datensétze sowie Propaga-
tionsschritt-Ergebnisse gespeichert werden. Vor dem ersten Zeitschritt & = 0 wird der
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Ny { Ne |

|
Kalman-Zeitschritt

GNSS-Messung

verfiigbar?
[nein] [a]
(72 =0
falsch
(2) n. > 0 & Llelschl
i<np [wahr]
] 1 [falsch]
(c)
Laden IMU- Laden IMU-Eingangs-
Datensatz datensatz i — ny, Zurtckrollen: s = s — n,
aus Speicherpos. s Speichern an Pos. s Laden Zustand und
| | Magnetom.-Datensatz
Y aus Speicher
Propagation Zustand,)
Speichern an Pos. s J
[ Geschwindigkeits- J
. Update
(b) [i < np] P

[Positions—Update]
Laden Magnetom.- Laden Magnetom.- l

Datensatz aus Eing.-Datens. i — n, [Magnetometer—Update]
Speicherpos. s Speichern an Pos. s

|
A

[Magnetometer—Update

[y < i < np+ 1) [sonst]

W
J

|
l

[falsch]

i <ny+n.+1

1 < np +ne

[falsch]

O

[wahr] l @

Abbildung 4.7: Ablauf eines Zeitschrittes des Kalman-Filters
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4 Sensorfusion

Positionsindex des Ringspeichers auf s = 0 gesetzt sowie der Schéitzwert des Systemzu-
standes 7, und die Schétzfehlerkovarianzmatrix P mit den Startwerten 7y und Py aus
(4.144) und (4.145) initialisiert.

Der dann folgende Algorithmus, der alle Ty = 0,01 sec ausgefithrt wird, ist in Abbil-
dung 4.7 dargestellt. Zu Beginn jedes Zeitschrittes k wird ¢ = 1 gesetzt und die Zahl
der seit dem letzten Zeitschritt neu empfangenen IMU-Datensétze n, bestimmt. Da die
IMU alle 0,01 sec sendet, ist n. im Mittel 1. Es kénnen jedoch auch 0 oder 2 Datensétze
vorliegen, da die IMU-Sendezeitpunkte nicht synchronisiert sind.

Dann wird gepriift, ob eine GNSS-Messung mit Positions- und Geschwindigkeitsinforma-
tionen verfiigbar ist. Dies ist im Mittel alle 10 Zeitschritte der Fall, da die Senderate
des GNSS-Empfiangers 10 Hz betriagt. Das Alter Aty (4.22) der ggf. verfiigharen GNSS-
Messung wird als Vielfaches n, der Dauer eines Propagationsschrittes Ts ausgedriickt:

ny = {ATt SAJ (4.146)

Dabei wird auf die néchste ganze Zahl abgerundet. n, ist mindestens 1, im Mittel 3-8,
vgl. Seite 109.

Wenn keine GNSS-Messung verfiighar ist, miissen keine Strapdownschritte in der Ver-
gangenheit n, wiederholt werden, daher wird n, = 0 gesetzt. In diesem Fall folgen dann
die Propagationsschritte fiir die neuen IMU-Datensétze.

Fiir jeden neuen IMU-Datensatz (Anzahl n.) wird ein Propagationsschritt durchgefiihrt
(Abbildung 4.7, Block (a) mit n, < i < np+n.). Zunichst wird der néchste (i—n,-te) neue
IMU-Datensatz gy, n,+; vom Eingang geladen und im Ringspeicher an der aktuellen
Speicherposition s gespeichert. Mit diesem IMU-Datensatz wird dann der propagierte A-
priori-Schatzwert a%l;nrnc +; und die propagierte A-priori-Schétzfehlerkovarianzmatrix
P i gemiB (4.47) und (4.67) berechnet und ebenfalls an der Ringspeicherposition
s gespeichert. Der Propagationsschritt entfallt, wenn keine neue IMU-Nachricht empfan-

gen wurde (n. = 0).

Nach jedem Propagationsschritt fiir die neuen IMU-Datenséatze erfolgt das Update mit
der entsprechenden neuen Magnetometer-Messung (Block (b) mit n, < i < ny +n.). Da
das Magnetometer der IMU genutzt wird, sind die Magnetometer-Messungen synchron
zu den anderen IMU-Datensétzen. Falls keine neue Magnetometer-Nachricht empfangen
wurde (n. = 0) — oder das Magnetometer-Update deaktiviert ist —, entfillt der Magne-
tometer-Updateschritt (Block (b) mit n. = 0, Pfad ,[sonst]“). In einem Magnetome-
ter-Updateschritt fiir einen neuen Magnetometer-Datensatz wird die néchste (i — np-te)
Magnetometer-Messung m? vom Eingang geladen und an der Ringspeicherposition s ge-
speichert. Mit dieser Magnetometer-Messung wird dann in einem Kalman-Updateschritt
gemaf (4.118) und (4.126) (mit ¢ = m) der korrigierte A-posteriori-Zustand i’;ﬁnpfncﬂ

und Pz_—np—nc—‘ri
Propagationsschritt stattgefunden hat (i < n, + n. + 1). Falls noch weitere neue IMU-

berechnet. Dann wird ¢ um 1 erhoht. s wird inkrementiert, falls ein
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4.6 Ablauf

Datensétze vorliegen (i < n, + n.), folgt nun der nichste Propagationsschritt fiir den
néchsten neuen IMU-Datensatz. Sonst ist der Kalman-Zeitschritt beendet.

Wenn zu Beginn des Kalman-Schrittes eine GNSS-Messung vorliegt, wird der Zustand
entsprechend dem Alter der Messung um n,. Zeitschritte zurtickgerollt, um die Messung
»in der Vergangenheit* verarbeiten zu kénnen (Block (c)). Dazu wird die Ringspeicher-
position auf s = s — n, gesetzt und der vergangene A-priori-Zustand :%,;m und P,
aus dem Ringspeicher geladen. Mit diesem propagierten Zustand werden dann fiir den
Geschwindigkeits- und Positionsmesswert jeweils ein Updateschritt geméafi (4.118) und
(4.126) (q € {p,v}) durchgefithrt. Dann erfolgt das Magnetometer-Update mit der eben-
falls aus dem Ringspeicher geladenen, vergangenen Magnetometer-Messung. Die Updates
auf den zuriickliegenden A-posteriori-Zustand %’If_m und Pz_m werden also so berechnet,
als ob alle Messgrofien bereits zu diesem Zeitpunkt vorgelegen hitten. Nach dem Update
miissen auf Basis des nun korrigierten Zustandes die vergangenen n, Propagations- und
Magnetometer-Updateschritte wiederholt werden. Dazu wird n, = n, — 1 gesetzt. n,, ist
um 1 geringer als n,, da der/die aktuelle(n) Propagations- und Updateschritt (e) mit
aktuellen Daten separat ausgefiihrt werden.

Der Ablauf der zu wiederholenden, vergangenen n, Propagationsschritte (Block (a) mit
i < n,) gleicht denen fir die neuen IMU-Datensitze. Es wird lediglich die Propagati-
on mit vergangenen IMU-Datensatzen durchgefiihrt, die aus dem Ringspeicher geladen
wurden. Der A-priori-Schétzwert Z~ und P~ aus der Propagation wird jeweils wieder
im Ringspeicher abgelegt. Im Anschluss an die Wiederholung eines Propagationsschrittes
wird das Magnetometer-Update mit der vergangenen, aus dem Ringspeicher geladenen
Magnetometer-Messung durchgefiihrt (Block (b) mit ¢ < n,). Wenn alle vergangenen
n, Propagations- und Magnetometer-Updateschritte durchgefiihrt wurden, erfolgen die
oben beschriebenen n. Propagations- und Magnetometer-Updateschritte n, < i < n,+n.
(jetzt ist ny, > 0) fiir die ggf. vorhandenen neuen IMU- und Magnetometer-Datensétze.

Am Ende des Kalman-Zeitschrittes werden aA?k und Py ausgegeben. In ihnen sind sdmtliche
IMU-Datensétze und Messgrofien verarbeitet, die zu diesem Zeitpunkt verfiigbar sind. Fiir
den néchsten Zeitschritt bleiben a%’k, Py, der Ringspeicherinhalt und der Positionsindex s
gespeichert.
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5 Regelung

FEin wesentlicher Baustein fiir die Automatisierung des Quadrokopters ist die Regelung,
die in diesem Kapitel vorgestellt wird. Aufgabe der Regelung ist es zum einen, das instabile
Flugsystem zu stabilisieren. Zum anderen muss sie die héheren Regelungsziele wie die
Verfolgung eines bewegten Zielobjekts ermoglichen.

Im Forschungsbereich sind Quadrokopter ein beliebtes Fallbeispiel fiir instabile Systeme.
Daher gibt es wahrscheinlich kein Regelungsverfahren, das nicht schon auf einen Quadro-
kopter angewendet wurde. Zu den vielfach genutzten Reglertypen und Entwurfsmethoden
gehoren PID-Regler [35, 9], modellpradiktive Regler [4, 61], der Backstepping- [9, 62, 73],
Sliding-Mode- [83, 9] und H.o-Regelungsentwurf [61, 62], die flachheitsbasierte Regelung
[55, 11] sowie das Reinforcement Learning [83, 10].

Um die Lage eines Quadrokopters — oder eines anderen Multikopters — zu stabilisieren,
bendtigt man im einfachsten Fall nur lineare Proportional-Differential-(PD-)Regler, die
aus den tlber Inertialsensoren geschéatzten Nick- und Rollwinkeln Rotordrehzahl-Kom-
mandos berechnen. Sollen zudem die horizontale Position und die Hohe geregelt werden,
kénnen weitere lineare Proportional-Differential-Regler verwendet werden, die die Positi-
onsbestimmung eines GNSS-Empfingers nutzen. Solche linearen Regelungen reichen fiir
viele Anwendungen aus.

Die Dynamik des Quadrokopters ist nichtlinear. So kann er aktiv horizontal nur beschleu-
nigen oder verzogern, wenn zuvor die Rotorebene geneigt wurde. Wird beim Regelungs-
entwurf — ggf. implizit — ein um den Schwebeflug-Arbeitspunkt linearisiertes Dynamik-
modell verwendet, weicht dieses z. B. bei grofleren Lagewinkeln von dem realen Verhalten
ab und es kommt zu Regelabweichungen. Beim manuellen Flug miissen diese Fehler von
der Pilotin oder dem Piloten ausgeglichen werden.

Um ein bewegtes Zielobjekt automatisch zu verfolgen, ist eine Regelung erforderlich, die
den zur Zielverfolgung geplanten, dynamischen Trajektorien prézise folgt. Ein Regelungs-
verfahren, das sich dazu besonders eignet, ist die flachheitsbasierte Regelung, da sie die
nichtlineare Dynamik des Systems explizit ausnutzt und die Systemkanéle entkoppelt. In
[55, 56] wird eine flachheitsbasierte Regelung z. B. erfolgreich im Indoor-Flug eingesetzt,
um einen Quadrokopter dynamischen Trajektorien prézise folgen zu lassen, sodass die-
ser akrobatische Flugmandver vollfithrt. Aufgrund der vielversprechenden Ergebnisse soll
auch hier eine flachheitsbasierte Regelung zum Einsatz kommen, die an die Anforderun-
gen einer Objektverfolgung im Outdoor-Flug angepasst wird.

143



5 Regelung

Um einen flachheitsbasierten Regelungsansatz nutzen zu kénnen, muss das zu regeln-
de System einen flachen Ausgang' besitzen. Dies wird fiir den Quadrokopter in Ab-
schnitt 5.2.1 nachgewiesen. Somit ldsst sich die Quadrokopter-Dynamik durch eine dy-
namische Zustandsriickfithrung exakt eingangs-/zustandslinearisieren?. Eine iiberlagerte
Trajektorienfolgeregelung muss sich dann lediglich um eine lineare Fehlerdynamik kiim-
mern®, auch bei groen Lagewinkeln.

Abhéngig davon, wie das Systemdynamik-Modell formuliert wird, kann die Ableitung
der exakt linearisierenden Zustandsriickfiihrung aufwendig sein. Wenn das Systemmodell
mit Eulerwinkeln ausgedriickt wird, fithren die trigonometrischen Funktionen zu grofien
Termen, wenn sie nicht geschickt umformuliert werden [2]. [11] umgeht das Problem durch
eine Formulierung mit Quaternionen, betrachtet aber nur die translatorische Dynamik des
Quadrokopters. In [55] wird eine sehr kompakte Form durch eine vektorielle Formulierung
erreicht, ohne jedoch die resultierende Zustandsriickfiihrung anzugeben. In dieser Arbeit
wird ebenfalls eine vektorielle Notation verwendet. Die Riickfiihrungsgleichungen werden
hier vollstdndig hergeleitet und in der Form angegeben, wie sie fiir die Implementierung
genutzt werden. Das Quadrokoptermodell beriicksichtigt zusétzlich Storgrofieneingénge,
um Stoérungen durch Wind im Outdoor-Flug ausgleichen zu kénnen.

Fir die Regelung miissen fiir die in Abschnitt 3.3.1 definierten Betriebsmodi geeigne-
te Trajektorien erzeugt werden. Zur Objektverfolgung ist neben der geeigneten Kame-
raausrichtung die Trajektorie des Quadrokopters zu berechnen, mit der das Ziel aus dem
gewiinschten Abstand und Winkel gefilmt werden kann. Dazu kommt eine Trajektorien-
generierung zum Einsatz, die auf einer Kaskadenregelung basiert. Diese Methode wird
auch fiir den Flug per Joystick genutzt. Aulerdem werden eine Trajektoriengenerierung
mit Spline-Kurven zur Erzeugung von vorab planbaren Trajektorien sowie eine Trajekto-
riengenerierung auf Basis einer modellpradiktiven Regelung vorgestellt.

Das Kapitel ist wie folgt gegliedert: Zunéichst werden in Abschnitt 5.1 das Systemmodell
fiir die flachheitsbasierte Regelung, eine Schubkalibrierung und ein Stoérgrofien-Beobach-
ter eingefithrt. Auflerdem wird auf die Identifikation der bendétigten Modellparameter
eingegangen. In Abschnitt 5.2 erfolgt dann der Beweis der Flachheit sowie der Entwurf
der flachheitsbasierten Zustandsriickfithrung und der iiberlagerten Trajektorienfolgerege-
lung. Die Methoden zur Trajektoriengenerierung werden in Abschnitt 5.3 présentiert. In
Abschnitt 5.4 wird die Ablaufsteuerung des Systems und in Abschnitt 5.5 die Simulation
des Quadrokopters mit flachheitsbasierter Regelung dargestellt.

Lvgl. Abschnitt 2.4
2vgl. Abschnitt 2.4.2
3vgl. Abschnitt 2.4.3
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5.1 Systemmodell fiir flachheitsbasierte Regelung

5.1.1 Systemzustand

Zur Modellierung der Quadrokopter-Dynamik fiir die flachheitsbasierte Regelung wird im
Folgenden der Systemzustand fiir das Modell eingefiihrt. Die Differentialgleichungen des
Modells folgen dann in Abschnitt 5.1.3.

Die Position und die Geschwindigkeit des Quadrokopter-Zentrums Z im lokalen Koordi-
natensystem L (siehe Seite 24) haben die Koordinaten py, pe, pg und vy, ve, vq (jeweils
Norden, Osten, unten), siehe auch Abbildung 5.1:

Do = 57 = Pnln + Pele + Pald (5.1)

T = iz = VUpln + vele + valg (5.2)

Die Orientierung des Quadrokopters wird mit dem Lagequaternion

ah = (q1 g2 g3 q2)" (5.3)

geméB (2.12) beschrieben oder alternativ mit der entsprechenden Richtungskosinusmatrix
Cl (2.13).

Die Drehrate (2.17) des Quadrokopters beziiglich L hat die Koordinaten w,, wy, w, in
B:

Wy = wxgw + wygy + wzgz (5.4)
Der Systemzustand & besteht aus der Position (5.1), der Geschwindigkeit (5.2), der Ori-
entierung (5.3) und der Drehrate (5.4):

" T
T= (21 T2 3 X4 Ts T T7 Ty T9 T10 T11 L12 T13) (5.5)
. .
= (pn Pe Pd Un Ve Vg 41 G2 43 G4 Wy Wy wz)

Durch das normierte Lagequaternion (j}f haben die Zustinde die Zwangsbedingung ¢? +
G+ a3+ i =27 +af + 2§ + 2l = 1, vel. (2.12).

Abbildung 5.1: Position des Quadrokopters pj,, Koordinatensysteme B und L,
Rotornummerierung
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5 Regelung

Im Folgenden wird auf einige Annahmen, die bei der Modellierung der Quadrokopter-
Dynamik getroffen werden, eingegangen. Auflerdem wird dargestellt, wie sich die oben
eingefithrten, fiir die Regelung bendtigten Gréflen aus den SchétzgroBen der Sensorfusion
berechnen lassen:

Fiir die Regelung werden das Bezugssystem FE als inertial angenommen und die Erd-
drehrate ;e (4.33) vernachléssigt. Auflerdem wird angenommen, dass der Quadrokop-
ter im Verhéltnis zum Erdradius nur kleine Strecken zuriicklegt; daher entféllt auch die
Transportrate &ep, (4.34) und L und N sind gleich orientiert, vgl. (4.31). Insgesamt gilt
dann:

(D’Z-e ~0 y (Ijen ~0 y Cln ~1 y (Ijnb ~ (Ijlb = (Ijeb ~ d)’ib (56)

Damit ergeben sich die Schétzwerte fiir die Orientierung g} (5.3) und die Drehrate &y,
(5.4) unmittelbar aus den Schitzwerten q; (4.121) und &y, (4.124) der Sensorfusion:

b (5.7)
ib (5.8)

l
b

L
X
[ Eol

Q

e

b

Die Regelung verwendet als Ursprung des korperfesten Koordinatensystems B das Qua-
drokopter-Zentrum Z, da dort in etwa der Schwerpunkt des Quadrokopters liegt (zur
Definition der Bezugs- und Koordinatensysteme siehe Abschnitt 2.1.1). Fir die Positi-
on pyp, (5.1) des Quadrokopter-Zentrums Z gilt beziiglich der Position pyy (4.24), die die
Sensorfusion schétzt: .

Py =Pz =pu —dr (5.9)
J} ist der Vektor vom Quadrokopter-Zentrum Z zum Punkt U, der Position der IMU.

Damit ldsst sich der Schétzwert der Position pj, wie folgt aus den WGS84-Koordina-
ten (P, A, h) (4.25) des Punktes U, die die Sensorfusion ausgibt (4.120), berechnen (vgl.
(4.98)):
R (@‘SOL)(RTLA‘Fh) -
Dy~ | (A= AL)(Re + ) cos o1, | — Cdj (5.10)
—(h—hr)

(¢r, AL, hp) sind die WGS84-Koordinaten des Ursprungs von L in W. CZL ldsst sich mit
(2.13) aus q;’ berechnen.

Fiir die Geschwindigkeit ¥j, (5.2) des Quadrokopter-Zentrums Z beziiglich L folgt aus
(5.9) mit (2.22) und (B.10):

Uy = Uiz = Gy — W X dg (5.11)

Die Geschwindigkeit ¥jy des Punktes U ist mit den Vereinfachungen (5.6) gleich der
Geschwindigkeit U7 = Up (4.26), die die Sensorfusion schatzt (4.122). Fiir den Schétzwert
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5.1 Systemmodell fiir flachheitsbasierte Regelung

der Geschwindigkeit v, (5.2) lasst sich damit in Abhéngigkeit von den Sensorfusions-
Schétzwerten v}, q; und o‘ii% schreiben:

Uy ~ 0 — Cp (& x df) (5.12)

Fiir die Beschleunigung aj, des Punktes Z beztiglich L folgt mit (2.23) und (B.10) aus
(5.11):
Ay = iz = A — Wip ¥ (Q_jlb X dl) —app X dg (5.13)

Da d; nur eine Lénge von 6 cm hat (vgl. Tabelle C.1), konnen &y, % (g XJ}) und &'y, ¥ d; bei
den zu erwartenden Drehraten und Drehbeschleunigungen vernachléssigt werden. Dann
gilt fiir den Schétzwert fiir @, in Abhéngigkeit von der Beschleunigung Totr = b (4.125),
die die Sensorfusion schétzt:

al, ~adn (5.14)

5.1.2 Aerodynamik
5.1.2.1 Rotorschub und -momente

Jeder der vier Rotoren des Quadrokopters (vgl. Abbildung 5.2) erzeugt eine Schubkraft
Fi, die in etwa proportional zum Quadrat der Rotordrehgeschwindigkeit wy, ist. Gleiches
gilt fiir das durch den Luftwiderstand erzeugte Moment My, um die Drehachse des Rotors,
das auf den Quadrokopter wirkt [9, 54, 55]:

Fy = kyw? (5.15)
My = kqwi (5.16)

Die Faktoren k¢, kg4 sind vor allem abhéngig vom Rotordurchmesser, der Rotorgeometrie,
der Luftdichte und der Anstromgeschwindigkeit der Luft.

Abbildung 5.2: Rotor mit Brushless-Motor
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5 Regelung

Im Schwebeflug bei Windstille ist die Anstromgeschwindigkeit weit oberhalb des Rotors
null und es stellt sich eine konstante induzierte Luftstrémung durch die Rotorebene ein. In
Abhéngigkeit von den Quadrokopter- und Windgeschwindigkeiten verdndern sich die ef-
fektive Anstromgeschwindigkeit und damit die Faktoren k; und kg [38, 54, 34]. Bei einer
seitlichen Anstromung des Rotors kommt es zudem — durch die unterschiedlichen An-
stromgeschwindigkeiten des vor- und riicklaufenden Rotorblattes — zu asymmetrischem
Auftrieb und Luftwiderstand und damit zu weiteren Kraften und Momenten, die auf den
Quadrokopter wirken. Dies fithrt auch zu einer Auf- und Abbewegung der Rotorblétter
(Schlagbewegung, blade flapping) [38, 54, 34]. Solche und weitere Effekte sollen hier ver-
nachléssigt werden. Die resultierenden Kréifte und Momente miissen als Stérungen durch
die Regelung kompensiert werden.

Der Rotorschub-Faktor k; in (5.15) wird in Abschnitt 5.1.2.2 indirekt fir den Schwebeflug
parametriert. Der Rotorwiderstandsmoment-Faktor kg aus (5.16) wird zusammen mit
dem Tragheitsmoment J, bestimmt, siehe Abschnitt 5.1.4.

Die Schubkréfte Fy; addieren sich zu einer Gesamtschubkraft F}, die korperfest nach oben,
also entlang —b,, wirkt:

4
F,=> Fy (5.17)
k=1

Die Schubkréfte Fy, und Widerstandsmomente My, erzeugen Momente um die drei Kor-
perachsen:

Wy = (Fis — Fus) di B + (Fa — Fo) di ’; (519)

+ (=Mg1 — Mgz + Mgz + Maga)

dp ist der Abstand von den Rotorachsen zur vertikalen Symmetrieachse im Zentrum des
Quadrokopters. Fiir die Nummerierung der Rotoren siehe Abbildung 5.1.

Aus (5.18) wird ersichtlich, wie der Quadrokopter nicken, rollen und gieren kann: Fiir
ein Rollen um die Langsachse b, wird ein Differenzschub der Rotoren 3 und 4 an Back-
und Steuerbord bendétigt. Der Quadrokopter nickt um die Querachse gy, wenn die Ro-
toren 1 und 2 vorne und hinten unterschiedlichen Schub erzeugen. Zum Gieren werden
die Widerstandsmomente der Rotoren My, genutzt. Durch paarweises Erhéhen und Er-
niedrigen der Drehzahlen der jeweils gegeniiberliegenden Rotoren, die sich in die gleiche
Richtung drehen, wird ein Moment um die Hochachse gz erzeugt, ohne den Gesamtschub
zu verandern (siehe (5.15) bis (5.18)).

Mit seinen vier Stellgréfien, den Rotordrehzahlen wy, ist der Quadrokopter beziiglich sei-
ner sechs Starrkorper-Freiheitsgrade unteraktuiert: Er kann nicht in jede Raumrichtung
aktiv translatorisch beschleunigen, sondern nur kérperfest nach oben in Richtung —b,,
vgl. (5.17) und (5.39b). Es kann kein Schub korperfest seitlich in Richtung von b, oder b,
erzeugt werden. Daher muss fiir eine horizontale Bewegung des Quadrokopters zunéchst
genickt bzw. gerollt werden, um den Schubvektor zu kippen, sodass dann ein Teil des
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5.1 Systemmodell fiir flachheitsbasierte Regelung

Schubes horizontal wirkt und der Quadrokopter horizontal beschleunigt. Zum horizonta-
len ,Abbremsen* muss der Quadrokopter in die entgegengesetzte Richtung kippen, siehe
Simulation in Abschnitt 5.5 und Flugversuch Al in Abschnitt 6.2.2.

Motordynamik Wird eine kommandierte Rotordrehzahl gedndert, kann der Motorreg-
ler die Anderung aufgrund des Widerstandsmoments My, sowie des Trigheitsmoments
von Rotor und Motor nicht instantan umsetzen. Zudem wird das Kommando durch die
Kommunikation zwischen Mikroprozessor und Motorregler verzogert. Insgesamt kann das
Verhalten als ein Verzogerungselement 1. Ordnung [52, 83] mit der Zeitkonstanten 77 und
einer zuséatzlichen Totzeit T; modelliert werden:

_ 1 —Ts
G(s) = Tis 1 1° (5.19)
Zur Identifikation der Parameter 77 und 7; wurden die Sprungantworten fiir unterschied-
liche Drehzahlspriinge aufgezeichnet; Details sind in [45] zu finden. Die mittleren, mi-
nimalen und maximalen Modellparameter sind in Tabelle 5.1 gegeben. Dabei ist zu be-
riicksichtigen, dass die von den Motorreglern gemessenen, aufgezeichneten Drehzahlen
durch die Kommunikation ebenfalls eine Totzeit in etwa der gleichen Groflenordnung wie
die Drehzahlkommandos aufweisen. Die tatsédchliche Totzeit T; betrigt also maximal die
Halfte der gemessenen.

Mittelwert | Max. | Min.
T 30 ms 46 ms | 24 ms
T; 39 ms 42ms | 26 ms

Tabelle 5.1: Parameter des Motordynamikmodells

Es ist auffillig, dass die Variation in den Parametern recht grof ist. So ist der maximale
Wert fiir T3 fast doppelt so gro wie der minimale. Zudem wird meist eine Erhéhung der
Drehzahl schneller umgesetzt als eine Reduzierung [52].

Bei Anwendungen mit hochsten dynamischen Anforderungen wie z.B. Kunstflug [52]
sollte die Motordynamik — zusammen mit detaillierteren Rotordynamikmodellen — explizit
berticksichtigt werden. Hier sind die dynamischen Anforderungen geringer. Daher wird die
Motordynamik (5.19) im weiteren Regelungsentwurf vernachléssigt. Die Regler miissen
dies als Storung kompensieren.
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5 Regelung

5.1.2.2 Schubkalibrierung

In diesem Abschnitt wird die statische Parametrierung des Rotorschubmodells (5.15)
beschrieben und die Kalibrierung der individuellen Rotorschiibe im Schwebeflug darge-
stellt.

Die Motorregler des Pelican erwarten als Stellgrofle eine normierte Drehrate w,,s; anstatt
der physikalischen Drehrate wy. Der Zusammenhang zwischen w,,s; und wy, lasst sich als
affine Funktion darstellen:

Wi = bwper + ¢ (5.20)

Die normierte Motor-Soll-Drehrate w,,, ist beschrankt:

Whsk,min < Wnsk < Wnsk,max mit Wnsk,min = 0,005 , Wnsk,max = 1 (521)

Nach Einsetzen von (5.20) in (5.15) ergibt sich fur den Rotorschub als Funktion der
normierten Motordrehrate ein Polynom 2. Grades:

Fie = apw?ly + an wesk + aro (5.22)
mit atg = ktb2, ay] = 2k:tbc, ayp = ktC2 (523)

Die Zahlenwerte fiir die Koeffizienten a2, a1, ay in Tabelle 5.2 wurden experimentell auf
einer Schubwaage bestimmt, fiir Details siehe [45].

Koeffizient a an a
Zahlenwert | 14,73N | 0,32N | 0,38 N

Tabelle 5.2: Parameter des Rotorschubmodells

Das Polynom (5.22) mit den Parametern in Tabelle 5.2 approximiert die tatséchlichen
Schubmessungen aller vier Rotoren recht gut mit Residuen von maximal 0,5 N, siehe Ab-
bildung 5.3. Aufgrund der leicht unterschiedlichen individuellen Rotoreigenschaften, die
sich auch mit der Zeit dndern, und variierendem Luftdruck wird zu Beginn jedes Fluges
der Schub jedes Rotors kalibriert [51]. Dazu wird fiir das Verhéltnis von kommandier-
tem Schub Fig und tatsdchlichem Schub Fjj fiir jeden Rotor ein Kalibrierungsfaktor \j
eingefiihrt:

Fie = M\ Fiske (5.24)

Im Schwebeflug muss die Gesamtschubkraft gleich der Gewichtskraft sein und die Mo-
mente miissen sich zu null ergeben:

Ft:mg Mt:(_j
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10 -
—— Polynom 2. Grades
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Abbildung 5.3: Rotorschub als Funktion der normierten Motordrehrate: Polynom 2. Gra-
des (5.22) mit Parametern aus Tabelle 5.2, Rotor-Schubmessungen auf
Schubwaage

Damit ergibt sich aus (5.17), (5.18), (5.15), (5.16), (5.24) ein lineares Gleichungssystem
fiir die Rotorschub-Kalibrierungsfaktoren Ag:

Ftsl Fts2 Fts3 Fts4 )\1 mg
0 0 Fiz —Fra | [ A2 0
= 5.25
Fs1 —Fiso 0 0 A3 0 (5:25)
—Fis1 —Fis2 Fis3  Fraa A4 0
Die Losung dieses Gleichungssystems lautet (fiir Fygp > 0):
>\l 1/F’t.sl
A9 mg l/Fts2
== 5.26
AS 4 1/Ft33 ( )
)\4 1/Ft54

Durch Aufzeichnung des mittleren kommandierten Schubes Fig pro Rotor wéhrend
des geregelten Schwebefluges konnen dann die Rotorschub-Kalibrierungsfaktoren Aj be-
stimmt werden, siche Abschnitt 6.2.1. Wenn das Rotorschubmodell sowie die Quadrokop-
ter-Masse m passen und die Masseverteilung gleichméfig ist, ist ein Wert von 1 fiir die
Ak zu erwarten. Ein A\ < 1 bzw. A\ > 1 bedeutet jeweils, dass der Rotorschub niedriger
bzw. hoher ist, als vom Modell (5.22) pradiziert.
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5 Regelung

5.1.2.3 Luftwiderstand

Auf einen Koérper in einer Luftstromung wirkt die Kraft

pLVL
2

Fy = c,A (5.27)
mit dem Luftwiderstandskoeffizienten c¢,,, zugehoriger Bezugsfliche A und der Luftdichte
pr- vr ist die Relativgeschwindigkeit zwischen der Stromungsgeschwindigkeit der Luft
und dem Korper. Die Luftdichte p; ist abhéngig von Luftdruck und Lufttemperatur
(z.B. 1,225kg/m3 bei 1013 mbar und 15 °C).

Die Bezugsfliche A fiir den Quadrokopter ist richtungsabhéngig. Die seitliche Stirnfliche
des Quadrokopters liegt in der GréSenordnung 800 cm?. Der Luftwiderstandskoeffizient
cw bzw. das Produkt ¢, A liele sich im Windkanal bestimmen. Fiir eine Beispielrechnung
soll ¢, mit 1 abgeschatzt werden.

Windstarke Geschwindigkeit vy, F, «
0 Bft, Windstille 0,5m/s 1,8km/h | 0,01N | 0,03°
1Bft, leiser Zug 2,0m/s 7,4km/h | 0,21N | 0,53°

2 Bft, leichte Brise 3,6m/s 13,0km/h | 0,64N | 1,6°
3 Bft, schwache Brise | 5,7m/s 20,3km/h | 1,6N | 4,0°
4 Bft, méafige Brise 8,2m/s 29,6km/h | 33N | 84°

Tabelle 5.3: Luftwiderstands-Kraft F;, und notwendige Schrigstellung o des Quadrokop-
ters bei unterschiedlichen Windgeschwindigkeiten im Schwebeflug

In Tabelle 5.3 ist eine Abschitzung der auf den Quadrokopter wirkenden Kraft F,, fir
die oben genannten Parameter fiir Windstérken bis 4 Bft zu sehen. Auflerdem ist der
Neigungswinkel o angegeben, um den der Quadrokopter durch Nicken oder Rollen ge-
neigt sein muss, um bei der genannten Windgeschwindigkeit die Position zu halten. Da-
bei ist zu beachten, dass die Geschwindigkeit vy, sowohl durch Wind als auch durch die
Eigenbewegung des Quadrokopters verursacht werden kann. Die maximale Trajektorien-
geschwindigkeit* liegt mit 4 m/s deutlich unter den Windgeschwindigkeiten, die bei den
zu erwartenden Windstérken von 3-4 Bft auftreten. Bei 4m/s Eigengeschwindigkeit be-
tragt die auf den Quadrokopter wirkende Kraft durch den Luftwiderstand bei Windstille
ca. 0,8N. Der Quadrokopter muss sich also um etwa 2° zusétzlich neigen, um das zu
kompensieren.

Zur Schitzung der auf den Quadrokopter wirkenden Kraft durch den Luftwiderstand wird
in Abschnitt 5.1.5 ein Storgroflen-Beobachter vorgestellt.

4siche Trajektoriengenerierung in Abschnitt 5.3.3 und vse 1im in Tabelle C.6
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5.1.3 Bewegungsgleichungen

In diesem Abschnitt werden die Bewegungsgleichungen des Systemmodells, die Differen-
tialgleichungen fiir den Systemzustand & (5.5), dargestellt. Wie bei der Sensorfusion wird
der Quadrokopter als Starrkérper modelliert.

Auf die Quadrokoptermasse m wirken die Gravitationskraft der Erde Fg = mg ge-
méaf (2.5) entlang /4 nach unten, die Gesamtschubkraft F; aus (5.17) kérperfest entlang
—b, und eine Storkraft Fi:

Zﬁ} = mgl_;l—thZ+ﬁs (5.28)
i

Die Stérkraft Fs wird im Wesentlichen durch den Luftwiderstand bei Wind und Eigen-
bewegung verursacht und durch den Storgrofien-Beobachter in Abschnitt 5.1.5 geschétzt.
Wie in Abschnitt 5.1.2.3 dargestellt, ist der Anteil der Luftwiderstands-Kraft, die durch
die Eigengeschwindigkeit des Quadrokopters verursacht wird, im Mittel deutlich kleiner
als der durch die Windgeschwindigkeit. Daher wird der eigengeschwindigkeitsabhangige
Luftwiderstand hier nicht explizit geméaf (5.27) modelliert, da auch die Parameter c,,Apr,
nicht ausreichend genau bekannt sind. Der Storgréfien-Beobachter schétzt beide Anteile
der Luftwiderstands-Kraft zusammen.

Mit den Kréften (5.28) folgt aus dem zweiten newtonschen Gesetz (2.25) fiir die Beschleu-
nigung des Quadrokopters:

O
ap = - ZE =glg—ub, — ds (5.29)
i
uy ist die spezifische Gesamtschubkraft:

1
w =—F, (5.30)
m

Und ds ist die auf die Masse bezogene spezifische Storkraft:

—

as = ﬁs mit ds = agy, l_;l + Gse l_; + asdl_;l (5.31)

1
m
uy ist der erste Stellgroflen-Eingang; ag,, ase, asq sind die Storgrofien-Eingange fur das

Systemmodell.

Aufgrund der Vereinfachung ;e ~ 0 in (5.6) muss in (5.29) nicht zwischen der spezifischen
Gravitationskraft § und der Schwerebeschleunigung g; (2.9) unterschieden werden. Fiir
die Quadrokopter-Regelung wird ein konstanter Zahlenwert angenommen:

9=17~ G| ~9,81m/s’ (5.32)
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5 Regelung

Die Beschleunigung dj, kann als Ableitung der Geschwindigkeit (5.2) geméf (2.23) und
als zweifache Ableitung der Position (5.1) in den Koordinaten oy, v, 9¢ und pp, Pe, Pd
ausgedriickt werden:

- - - Lag - - -
(_ilb = aplp + aele +aglyg = dtlb = 77lb = Uplp + Vele + Vglg
s (5.33)
= F = ﬁlb = pnln + p.ele + jjdld

Fiir die rotatorischen Differentialgleichungen kommt der Drehimpulssatz (2.24) zum Ein-
satz: Demnach gilt flir die Drehbeschleunigung a:

&lb = Jfl (Z Mz — ajlb X (J le)> (534)

J ist der Tragheitstensor des Quadrokopters beziiglich des Schwerpunktes, siehe Ab-
schnitt 5.1.4. Auf den Quadrokopter wirken die Momente durch die Rotoren M, geméf
(5.18). Weitere Momente z. B. durch gyroskopische Effekte [9] oder Trégheit der Moto-
ren werden vernachléssigt. Damit ist die Summe aller auf den Quadrokopter wirkenden
Momente beziiglich des Schwerpunktes:

ST M; = M, (5.35)
%

Dabei wird implizit angenommen, dass der Schwerpunkt auf der senkrechten gZ—Achse
liegt, sodass dg in (5.18) die Hebelarmlénge fiir die Schubkréfte Fyj beziiglich des Schwer-
punktes ist. Die vertikale Lage des Schwerpunktes hat hier keinen Einfluss, da in Mt keine
Krafte mit vertikalem Hebelarm vorkommen.

Die Drehbeschleunigung &y, (2.21) wird als Ableitung der Drehrate (5.4) durch die Ko-
ordinaten w,, wy, w, beschrieben:

4 1 = @ = by + dyby + @b (5.36)

ap =

Es werden die Drehbeschleunigungs-Einginge ug, us, uyq eingefithrt, um die rechte Seite
von (5.34) zu ersetzen:

J! (Mt —dpp x (J le)> = U2 gx + us Ey + uyq gz (5.37)
Damit ist die Drehbeschleunigung eine direkte Funktion dieser Eingénge:

A = Us I_)'_,E + us gy =+ Uy gz (5.38)
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Insgesamt ergeben sich folgende Bewegungsgleichungen fiir den Quadrokopter:

Dy = U (5.39a)
Uiy = gly — uib, + d@s (5.39b)
) 1 -

a, = 3 Q(ap) @y 5.39¢)

(blb = U9 53; + usg I;y + Uy gz (539(1)

Die Differentialgleichung fiir die Positionsdnderung (5.39a) folgt aus (2.22). Die Geschwin-
digkeitsinderung (5.39b) entspricht (5.29) mit (5.33). Fiir die Anderung des Quaternions
(5.39c¢) siehe (2.18). Die Differentialgleichung fiir die Drehratendnderung (5.39d) schlie3-
lich ergibt sich aus (5.38) mit (5.36). Siehe (B.14) im Anhang fiir eine Darstellung der
Bewegungsgleichungen (5.39) in Koordinatenschreibweise.

Das Systemmodell (5.39) fiir die flachheitsbasierte Zustandsriickfithrung hat damit die
Form '
= f (&) (5.40)

mit Zustand & (5.5) sowie Stell- und Storgrofieneingang
U= (U1 U U3 Ug Qs Ase asd)T . (5.41)

Die Eingénge us, ug, u7 sind die Storgrofleneingénge agy, Gse, asq- Die Ausgangsgleichung
¢ = h(Z,%0) wird in Abschnitt 5.2 festgelegt.

5.1.4 Tragheitstensor

Zur Nutzung des Drehimpulssatzes (5.34) bzw. zur Berechnung der notwendigen Momente
fiir die gewiinschten Drehbeschleunigungen (5.109) wird der Trégheitstensor J des Qua-
drokopters beziiglich des Ursprungs von B benétigt. Wahrend die Masse des Quadrokop-
ters leicht mit einer Waage bestimmt werden kann, ist die Bestimmung der Zahlenwerte
des Tragheitstensors aufwendiger. Zur Identifikation wird der Zusammenhang zwischen
den auf den Quadrokopter wirkenden Momenten und den Drehbeschleunigungen geméfl
dem Drehimpulssatz ausgenutzt.

Mit einem Shaker, der den Quadrokopter in rotatorische Schwingungen versetzt und die
dazu notwendigen Momente misst, kann der Tragheitstensor prézise bestimmt werden.
Da eine solche Apparatur nicht zur Verfiigung steht, wird der Tragheitstensor im Flug-
versuch identifiziert. Dazu wird zunéchst die Struktur von J abgeschétzt und dann auf
die Auswertung des Flugversuchs eingegangen.
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Der Trégheitstensor J; eines massiven homogenen Quaders der Masse m; mit den Seiten-
lingen Iy, Ly, I, betrigt beziiglich eines Koordinatensystems B, das um d = (d, dy d,)T
vom Schwerpunkt des Quaders verschoben ist:

24120 0 2+ d2 —dydy, —dgd.
mi 2, g2 2, 72
Ji=T| 0 BHE 0 4| —dedy di+d2 —dyd: (5.42)
0 0 B2+ —dyd, —dyd, d2+d?

Der zweite Summand ist der Steiner-Anteil.

Abbildung 5.4: Geometrische Form des Quadrokopters zur Abschétzung der Struktur des
Tragheitstensors

Die geometrische Form des Quadrokopters ist recht punktsymmetrisch beziiglich der b,-
Achse, sieche Abbildung 3.1. Die Form lésst sich auf mehrere Quader reduzieren, die nur
entlang der gz—Achse verschoben sind, sodass d;; = 0, dy; = 0. Die Seitenldngen dieser
Quader entlang der EZ— und EZ—Achsen sind jeweils gleich: l;; = l,;. Die Quader sind
punktsymmetrisch beziiglich der 5Z—Achse. Diese geometrische Form ist in Abbildung 5.4
dargestellt. Die Tragheitstensoren J; dieser Quader beziiglich B vereinfacht sich dadurch

e I3+ 12 0 0 ;i 0 0
=2 0 B+l 0 |4mi|0 a0 (5.43)
0 0 22 0 0 0

Der Gesamttrigheitstensor dieser Quader beziiglich B ist die Summe der einzelnen Trég-
heitstensoren beziiglich B. Dieser Gesamttriagheitstensor soll als Abschétzung der Struk-
tur des Tragheitstensors J des Quadrokopters dienen. J hat also die Struktur:

Jz
J~=10 mit J, ~ Jy (5.44)
0

o>~ o
~ o o

Deviationsmomente auf den Nebendiagonalen von J treten geméfl dem Steiner-Anteil in
(5.42) durch Massen auf, deren Schwerpunkt in mindestens zwei Achsen gegeniiber B
verschoben ist. Derartige Anbauteile am Quadrokopter, deren Deviationsmomente nicht
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5.1 Systemmodell fiir flachheitsbasierte Regelung

durch punktsymmetrisch angeordnete Massen kompensiert werden, haben lediglich gerin-
ge Masse. Daher sollen die Deviationsmomente in J vernachléssigt werden.

Unter Ausnutzung der Struktur von J geméf (5.44) lauten die fiir die Drehbeschleuni-
gungen Wy, Wy, w, erforderlichen Drehmomente M geméfB dem Drehimpulssatz (2.24):

. M, Jp Wy (J> — Jy) wyw; Jp Wy
M= My, | =~ | Jyo, | +| (= T)ww. | = | Ty, (5.45)
M, AR 0 J. @,
~0

Dabei wird der zweite Summand vernachléssigt, weil er nur einen geringen Beitrag zu
M hat, da sowohl die Differenzen der Tragheitsmomente als auch die Drehratenprodukte
klein sind.

Im Indoor-Flugversuch werden automatisch dynamische Trajektorien geflogen (vgl. Ab-
schnitt 6.2.3). Position und Orientierung des Quadrokopters werden dabei mit dem Infra-
rot-Trackingsystem® gemessen. Durch zweifache Differentiation der Orientierung kénnen
so die Drehbeschleunigungen w,, wy, w. berechnet werden.

Da die Drehmomente M nicht gemessen werden koénnen, werden sie anhand der komman-
dierten normierten Rotordrehraten wyg. als die durch die Rotoren erzeugten Momente
M, (5.18) abgeschitzt, vgl. (5.35). Damit folgt aus (5.45) unter Nutzung von (5.15)f.,
(5.20), (5.23), (5.24):

Jp Wy & dR (at2<)\3w72ls3 — /\400254) —+ a1 (Agwnsg — /\4wns4)) (5.46&)
Jyoy = dp (Ml — Mawl) + an (Mwnst — Aownsd)) (5.46b)
k
?dJZ d)z ~ atg(—)\lwisl — )\2&),2152 + )‘3("}7%33 + )\4(,0284) (5.460)
t

+ atl(_)\lwnsl - >\2wns2 + )\SWnSS + >\4wns4)

Die Parameter auf der rechten Seite sind alle bekannt: ay; sind die Rotorschub-Koeffizien-
ten aus Tabelle 5.2, A die zu Beginn des Versuchs bestimmten Rotorschub-Kalibrierungs-
faktoren (5.26) und dp die Lange der Rotorarme. Mit den aufgezeichneten kommandierten
Motordrehzahlen w,s; und den berechneten Drehbeschleunigungen lassen sich durch ei-
ne lineare Regressionsrechnung J,, J, und ka/k.J, abschitzen. Das Tragheitsmoment J,
ldsst sich dabei nicht unabhéngig vom Quotienten der Schub- und Widerstandsmoment-
Faktoren ka/k; bestimmen. Die im Indoor-Flugversuch fiir eine Masse von m = 2,075 kg
bestimmten Tragheitsmomente sind in Tabelle 5.4 dargestellt.

Mit einer hoheren Masse steigen auch die Trégheitsmomente, siehe (5.42). Die in den
Outdoor-Flugversuchen bei dem héheren Abfluggewicht verwendeten Trigheitsmomente
sind in Tabelle C.1 zu finden.

S5siehe Abschnitt 3.5.2
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5 Regelung

Tragheitsmoment I Jy kafkJ,
Zahlenwert | 0,03kgm? | 0,03kgm? | 0,9kgm

Tabelle 5.4: Identifizierte Tragheitsmomente

5.1.5 StorgroBen-Beobachter

Wie in Abschnitt 5.1.2.3 dargestellt, muss sich der Quadrokopter bei Windstarken bis
4 Bft ca. 8° schrig stellen, um die Position halten zu kénnen. Ohne Beriicksichtigung
einer Storkraft muss der Quadrokopter gemafl Modell (5.39b) jedoch waagerecht stehen,
um die Position zu halten. Um zu erlauben, dass sich der Quadrokopter aktiv ,in den
Wind“ stellt, und um die StérgroBenkompensation nicht vollstédndig dem Regler zu iiber-
lassen, soll in diesem Abschnitt ein Storgroffen-Beobachter dargestellt werden, der die
auf den Quadrokopter wirkende Storkraft Fy in (5.28) schétzt. Sie wird vor allem durch
Luftwiderstand bei Wind und Eigenbewegung verursacht, siehe Abschnitt 5.1.2.3.

Es kommt ein lineares Kalman-Filter geméfl Abschnitt 2.3 zum Einsatz, das als Zustand
die auf die Masse bezogene spezifische Storkraft @ (5.31) in drei Richtungen — Norden,
Osten und unten — schétzt. Neben c:is’k schétzt das Kalman-Filter die Schétzfehlerkovari-
anzmatrix Py (2.29):

Asp = BElds) (5.47)
P, = Cov(@yp, ds) (5.48)

Fir die Schiatzung wird der Umstand genutzt, dass die IMU die Summe der auf den
Quadrokopter wirkenden spezifischen Krafte messen kann. Die Differenz zu den bekannten
Kréften wird durch die Storkraft verursacht. Der ,,Messwert“ fiir die spezifische Storkraft
ist gemaf (5.39b):

C:L'S = Cib'lb - gl:[ -+ ulgz (5.49)

Dabei ist c:ilb die geschétzte Beschleunigung des Quadrokopters (5.14), g der Wert aus
(5.32) und wu; die durch die Regelung gestellte spezifische Schubkraft. Die Richtung von

A

b. wird aus der geschitzten Orientierung 4! (5.7) berechnet.

Als Systemmodell wird angenommen, dass die Storkraft ds im Mittel konstant ist und
die Anderung durch mittelwertfreies, zeitdiskretes weiles Rauschen Ws 1, (A.29) modelliert
werden kann:

ﬁs’k+1 =&, C_I:s,k + Gy ﬁj&k mit P, =135, G,=13 (550)

Damit sind die Schitzwerte fiir die Anderung der Stérkraft und fiir die héheren Ablei-
tungen null:

Gs=0 =0 (5.51)
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Die zur Messgrofle gj’k = d, passende, geschétzte Messgrofie gj’k ist gleich dem geschétz-
ten Systemzustand d, ;. Damit lautet das Messmodell (2.36) mit dem mittelwertfreien,
diskreten weiflen Messrauschen s j (A.29):

G =Hilop + 0o mit Hy =13 (5.52)

Zur Parametrierung der Kovarianzmatrizen Qg (2.30) und R, (2.31) werden die Vari-

anzen des mittelwertfreien, diskreten weiflen System- und Messrauschens O'?US , und ags &
eingefiihrt, vgl. (A.32):
Qs,k = COU(IBSJ{,U_J’S,]Q) = 0’121157,613 Rng = COU(i_)’s’k,l_)’s’k) = 0357]613 (5.53)

Die Propagation des geschitzten Systemzustandes ciis,k geméf (2.34) muss nicht explizit

implementiert werden, da aus (5.50) g[s_ kil = c:is’k folgt. Die Propagation der Schétzfeh-
lerkovarianzmatrix Py j erfolgt geméf (2.35) mit den oben eingefithrten Matrizen.

Das Update des Schitzwertes @, geméf (2.38) lautet:
é;k = 35_,1@ - Ks,k(HsCQL';k — Gy ) (5.54)

mit d, aus (5.49). Die Kalman-Gain-Matrix K, wird gemiB (2.37) aus den oben
eingefithrten Matrizen berechnet. Das Update der Kovarianzmatrix P, erfolgt gemaf
(2.39).

Die in den Flugversuchen® verwendeten Zahlenwerte fiir Ows k und oy, ) wurden empirisch
bestimmt und sind in Tabelle C.2 zu finden.

5.2 Flachheitsbasierte Regelung

In diesem Abschnitt wird eine flachheitsbasierte Regelung fiir die Quadrokopter-Dyna-
mik (5.39) entworfen. Dazu muss zunéchst ein Kandidat fiir den flachen Ausgang

7 = h(Z,d) (5.55)
geméaB (2.78) definiert werden.

Als Komponenten des moglichen flachen Ausgangs werden hier geméa8 [55, 56] die Posi-
tionskoordinaten aus (5.1) und der Gierwinkel (2.16a) sowie zusétzlich die Koordinaten
der Storgrofie ds (5.31) gewdhlt:
" T
=1 y293y1 ¥5 Yo Y1)

(5.56)
= (pn Pe Pd V Gsp Qe asd)T

SErprobung StoérgroBen-Beobachter siehe Flugversuche C, D1 — D3 in Abschnitt 6.2, Details in Flugver-
such D3 ab Seite 233
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Die Storgrofie ds wird mit in den Ausgang aufgenommen in der Annahme, dass diese
mess- bzw. beobachtbar ist. Dies ist mit dem Storgrofien-Beobachter aus Abschnitt 5.1.5
der Fall. @, ist damit sowohl Eingang als auch Ausgang.

Im Folgenden wird zunéchst gezeigt, dass das System (5.39) flach ist mit (5.56) als fla-
cher Ausgang. Im Anschluss wird dann in Abschnitt 5.2.2 eine exakt linearisierende Zu-
standsriickfiihrung entworfen und in Abschnitt 5.2.3 eine Trajektorienfolgeregelung vor-
gestellt.

5.2.1 Beweis Flachheit

In diesem Abschnitt wird nachgewiesen, dass das System (5.39) mit dem Ausgang (5.56)
gemifl Definition 2.1 differentiell flach ist. Die Beweisfithrung erfolgt in Anlehnung an
[55]. Dort wird der Beweis fiir ein &hnliches System — jedoch ohne Stérgrofieneingénge —
skizziert. Hier soll der Beweis vollstindig dargestellt werden. Da eine vektorielle Schreib-
weise so lange wie moglich beibehalten wird, kann die Herleitung verhéltnisméfig kurz
gehalten werden.

Der Systemzustand Z hat geméaf (5.5) 13 Elemente. Durch die Zwangsbedingung des
normierten Lagequaternions in den Zusténden x7 bis x1¢ ist die Zahl der Freiheitsgrade
n =12.

Die Dimension des Ausgangs (5.56) ist gleich der des Eingangs (5.41) dimy = dim 4 = 6.
Damit erfillt der Ausgang die Form (2.78).

Zunéchst wird Bedingung 1) von Definition 2.1 iiberpriift und gezeigt, dass sich der

Ausgang i als Funktionen des Zustands &, des Eingangs « und einer endlichen Anzahl
(ki)

von Zeitableitungen u,; "’ ausdriicken lasst:

Die Positionen py,, pe, pq sind Teil des Zustands & (5.5), der Gierwinkel 1 ist geméf
(2.16a), (2.13) eine statische nichtlineare Funktion von # bzw. (¢1 ¢2 g3 q4)” und die
StorgroBen- Ausginge sind gleich den Storgrofien-Eingéngen:

YI=Pn==T1, Y1=DPe=T2, Y1 =DpPq=1I3 (5.57)
y4 = 1 = arctan2(ca1,c11) = f(x7, 28,9, Z10) (5.58)
Ys = Qsp = U5 , Yo = Qse = U6 , Y7 = Qsd = Uy (559)

—

Damit ist § = f(z1, z2, T3, 7, 8, T9, T10, U5, Us, u7) Und Bedingung 1) ist erfiillt.

Um Bedingung 2) zu erfiillen, miissen sich die Zustandsvariablen Z und Eingénge 4 als
(ki)

Funktion des Ausgangs 3 und einer endlichen Anzahl von Zeitableitungen ¥, ausdriicken
lassen:
Fiir die ersten drei Zusténde folgt dies aus der Inversion von (5.57):

TI=pn=Y1, T1=Pe=Y2, TI=Pi=1Y3 (5.60)
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Der Zusammenhang zwischen den Geschwindigkeitszustdnden und dem Ausgang i ergibt
sich aus der Differentiation von (5.60):

T4y =DPn =1, T5 =DPe =2 , T6 = Pq = U3 (5.61)

Die Zustande x7 bis z1g sind die Elemente des Lagequaternions qé, die sich mit (B.5) aus
der Richtungskosinusmatrix Clb berechnen lassen. Die Richtungskosinusmatrix wiederum
lasst sich geméf (B.2) aus Skalarprodukten der Basisvektoren von B und L konstruie-
ren:

S

(5.62)

Yy z

ci= (i B B)  wic B -

TS
SIS

Nun werden die I_);l ~ die Repriisentationen der Basisvektoren b; in Koordinaten von L —
als Funktionen des Ausgangs ¢ und dessen Ableitungen hergeleitet.

GemaB (5.39b) gilt:
ﬁlb = pnl_;z +p.el_; + pdl_:i = gl—;l - Ulgz + asnl_;z + asel_; + asti (563)

Durch Umstellen nach EZ und Projektion auf l_;l, l_;, l_:j ergibt sich:

—

l_;l'bz 1 Gsp — Pn

R B I Pl L

b, =|l.-b, | = ” t mit t' = | ase — Pe (5.64)
li-b. ' tsa — Pa+ g

Der Vektor —¢ kann als vektorielle spezifische Gesamtschubkraft interpretiert werden, die
erzeugt werden muss, damit die gewiinschte Beschleunigung ]5}1, bei wirkender Schwerkraft
und Stérung @, erreicht wird. Um —t zu erzeugen, muss die Hochachse des Quadrokopters
—BZ in die Richtung von —t zeigen, da der Quadrokopter nur Schub in Richtung —b,
erzeugen kann, vgl. (5.29). In (5.64) ist ersichtlich, dass u; keinen Einfluss auf die Richtung
von b’ hat. Damit kann die bekannte Léinge des Basisvektors [b!| = 1 ausgenutzt werden,
um die Abhéngigkeit von u; zu eliminieren:

21 Fl 1 Asn — pn
by =17 = - - _ e — (5.65)
ST VB e B P a Bt 9P | 5

Mit Py, = @1, Pe = Yo, Pg = Y3 kann gé als Funktion des Ausgangs 4 und dessen Ableitun-
gen dargestellt werden:
bl = f (ijv, dj2, i3, Y5, Y6, y7) (5.66)

Zur Einbindung des Gierwinkels ¢ = y4 werden zwei Hilfskoordinatensysteme H und

H' eingefiihrt, mit denen die Rotationsmatrix Cé in drei Elementarrotationen aufgeteilt
wird: Cf) = Cﬁl CZ, C{}/. Geméfl der FKulerwinkeldefinition auf Seite 28 ist Cﬁl die Gier-
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Rotation @ um l_;i = EZ, CZ/ die Nick-Rotation 8 um Ey = E; und Cgl die Roll-Rotation
© um R, = b,. Mit (B.4) ist flé analog zu (5.62):

ﬁé = (—sin, cost, 0)F (5.67)

und damit eine Funktion von y4. Der Basisvektor by (= H/x) steht senkrecht auf einer
Ebene, die durch die Basisvektoren h; = hy, by, k., b, aufgespannt wird und in der auch
der Rollwinkel ¢ liegt. Damit lisst sich 5. mit b aus (5.64) und Eé aus (5.67) konstruieren
als

o hlxb!
b= L2 (5.68)
|hl x bl
Der verbleibende Basisvektor 515 steht senkrecht auf l;i und gzl und ist damit
bl =0l xbl . (5.69)
I;QZC und [_)Z sind somit auch eine Funktion von 7*):
AN oo o
I;’l = f ( 7y4> f(y17y27y37y47y57y67y7) (570)
y

Mit (5.66), (5.70) und (5.62) lassen sich somit C}, iiber (B.5) g} und damit die Zustéinde
x7...x10 als Funktion des Ausgangs ¥ und dessen Ableitungen darstellen:

C F(ylay27y3ay47y57y67y7) (571)

—

f(y17y27y37y47y57y67y7) (572)

S~

Q~N

(7, T8, T9, T10)" =

Bevor die verbleibenden Zusténde betrachtet werden, soll u; als Funktion von ¢ *) dar-
gestellt werden. Dazu wird (5.39b) auf l; projiziert:

Up - lg=gla-lg—ur b, lg+ds -l (5.73)
N—— ~—— S~ =
Pa 1 €33 asd

Das Skalarprodukt 5; . fd ist geméf (B.3) das Element ¢33 von Cé. Umstellen von (5.73)
nach u; ergibt:

up = 9~ Pd+tasd (5.74)

€33

Hier muss b, - l_;i = ¢33 = cos @ cos O # 0 gelten, was erfiillt ist, solange der Quadrokopter
nicht 90° gekippt ist (J¢| < 7/2 und |0] < 7/2). (5.74) lisst sich mit cs3 = b, - Iy = b}
gemaB (5.66) als Funktion von 7 *) darstellen:

uy = f (ﬂg,yngi) = f (41,92, U3, Y5, Y6, Y7) (5.75)
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Nun werden die Drehraten w, = x11 und w, = x12 als Funktion des Ausgangs i darge-
stellt. Dazu wird die Ableitung von (5.39b) gebildet:

Uiy = gly+ gla — b, —urby +ds = 0+ 0 —i1b, — ug Gy X by + ds (5.76)

Fir die Ableitungen der Basisvektoren gilt dabei gemaf (B.11): ly = %l:l = 0 und

EZ = %gz = W X l;z Wird (5.76) nach &y ¥ l;z aufgelost, ergibt sich mit der Ableitung
von (5.33):

- 1 - 2\ = -
G x b = - (s — PP + (asn = )l + (sn = p")la — i ) (5.77)

1
Durch Projektion auf b und b ergeben sich die gesuchten Drehraten als w, = —(dj x

b.) - b undwy—(wlbxb) by:

(“‘”) _ 1 <(asn —pP) <_Cl2) + (ase — pP) <_C22> + (asq — ) ( )) (5.78)
Wy u1 C11 €21 €31

Hier muss u; # 0 gelten. In w, und w, tritt der Ausgang also als yf’), y§3), y§3), U5, U6,

g7 auf. Die Abhéngigkeit von der Lage kann mit (5.71) und die Abhéngigkeit von u; mit
(5.75) aufgelost werden. Damit sind die Zustédnde x11 und x12 ebenfalls eine Funktion des
Ausgangs und dessen Ableitungen:

T _ (We) _ (3,3, (B) o e
(9612) - (w) —f(y1 Y25 Y3 ’y5’y6’y7’qb’u1) (5.79)

g 3 3 3) . ... . .
= f (yg )7yé )7y£(3 )7y1ay27y37y57y67y7a y47y5ay67y7>

Fiir die verbleibende Drehrate w, = x13 wird die Drehrate &y, wie oben die Richtungsko-
sinusmatrix in die Elementar-Drehraten bzw. Eulerwinkelraten aufgeteilt:

Bip = Gup, + Gy + Bpop, = Yl + Ok, + @b, (5.80)
Durch die Projektion auf b, ergibt sich das gesuchte w,:
Wo =@y by =Pl by +OR, by + @by b (5.81)

—»

Mit h;} Cb,bb (0, cos @, — sin), 6 aus (B.8), Iy - b, = ¢33 = cosp cosd (B.4) und
by -

b, = 0 kann (5.81) weiter aufgelést werden:

—wytang (5.82)

Hier tritt der Ausgang als 74 = v auf. Die Drehrate wy kann mit (5.79) und die Eulerwin-
kel kénnen iiber (2.16b)f. mit (5.71) in Abhéngigkeit von ¥ ausgedriickt werden. Damit
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ist auch der letzte Zustand z3 eine Funktion des Ausgangs und dessen Ableitungen:

. 3
T3 =w, = f (y4,wy,qé) =f (y§ ),yé )7y§ Vi s B3 54, 55 U6 7 Yo Uss s y?) (5.83)

Um die Abhéngigkeit der Eingénge ug, ug von §*) darzustellen, wird @, benétigt. Dazu
wird (5.76) auf [; projiziert, siehe (B.15), und nach u; aufgelost:

, .
Uy = —p — ui (cg1wy — cawa) + s (5.84)
C33

mit c33 # 0, vgl. oben. 17 ist also eine Funktion des Ausgangs yég), der Lage, der Drehraten

wg und wy sowie der Stell- und StorgroBeneingénge uy und 7. Mit (5.71), (5.75) und (5.79)
konnen diese GroBen in Abhéngigkeit von ¢ (%) ausgedriickt werden:
. 3) . 3
uy = f (y{g )a Y7, qll)7 Wgy Wy, Ul) = f (?J% )7y§ )a yi(; )7 y17 y2a y3a y5a y67 y77 Y4,Y5, Y6, y7)
(5.85)

Nun werden die Ableitung von (5.76) und die zweite Ableitung von (5.33) gleichgesetzt:

&lb = —ﬁlg — 2111( ij_? — u(l(wlb X b ) - ul(o_ilb X ((Ijlb X gz)) + é:s (5_86)
le +

(4

= pl(b) p’gz 0+ E )ld
Durch Projektion von é’lb auf Ex bzw. (_jy erscheinen die benédtigten us und usz als w, =
— (& % b2) - l;y und wy = (Jjp ¥ b,)-by. Die Projektionen sind im Anhang in (B.16), (B.17)
dargestellt. Durch Auflésen nach w, = us und w, = u3 ergibt sich:

<U2> . i ( (pgl) - dsn)cm + (p((34) - dse)CQQ + (Pgl) - dsd)c32 - 27.//1‘*}&;) + < wywz)

u1 _(p#) - dsn)cll - (PSL) - dse>c21 - (pgl) - &sd)ciﬂ - 2ulwy —Walz

(5.87)
Hier muss wieder u; # 0 gelten. Der Ausgang tritt als y§4), yé4), yé ), 5, 16, U7 auf.
Die Abhéngigkeiten von u, w1, der Lage und den Drehraten kénnen mit (5.75), (5.85),
(5.71), (5.79) und (5.83) aufgelost werden. Die Eingénge wug, us sind also eine Funktion
des Ausgangs und dessen Ableitungen:

()

u3

f (yl » Yo )7y§ )7y5ay67y77qb7w$7wy7w27u17u1)

g 3
f(y1 s S Y s S i e, i s, e 7. 9 s, . 9. v, y5,y6,y7>

(5.88)

Zur Darstellung der Abhéngigkeit des Eingangs ugq vom Ausgang 7 %) wird die Gierbe-
schleunigung ¢ gebildet in der Erwartung, dass ¢ vom Eingang us = @, abhingig ist.
Dazu wird die zeitliche Ableitung der dritten Zeile von (B.8) berechnet und ¢ sowie 6
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werden geméf den ersten beiden Zeilen resubstituiert. Das Auflésen dieser Gleichung nach
uy ergibt:

3 6
Ug =W, = Y €8T _ Wy tancp+2(w§—wZ)singotanG—wxwy
~—~COS(p

+wyw, tan ¢ — 2wyw, tan O (cos ¢ — sin p tan @)

fiir Rollwinkel —90° < ¢ < 90° ist cos # 0. In (5.89) tritt der Ausgang als 4 = ¢ auf.
Die Abhédngigkeiten von dem anderen Eingang us, der Lage und den Drehraten kénnen
mit (5.88), (5.71), (5.79) und (5.83) aufgelost werden. Der Eingang u, ist also auch eine
Funktion des Ausgangs und dessen Ableitungen:

—

. l
= f (y47 Qps Wy Wy, Wz, Ug)

— 4 3 f
=f (?A )7y§ ),y:()) ),y§ ),yé )7?/5, ),y1,y2,y3,y4 s, U6, U7, Y4, U5, U6 Y7, y4,y5,y6,y7)

(5.90)

Fiir die verbleibenden Eingénge us, ug, uy gilt gemaf (5.59):
Us = Qsp = Y5 , U = se = Y6 » U7 = Qsd = Y7 (591)

Sie sind also ebenfalls eine Funktion des Ausgangs.

Mit (5.60), (5.61), (5.72), (5.79) und (5.83) sind alle Zustandsvariablen # eine Funktion
(ki)

des Ausgangs 7 und einer endlichen Anzahl von Zeitableitungen y;

N 3
T = f (yg )7y§ )7y§ )ay17y27y37y47y57y67y77 y4,2/5’y6;l/7> (592)

Gemaf (5.75), (5.88), (5.90) und (5.91) lassen sich alle Eingéinge i sowohl als eine Funkti-
(ki)

on des Zustands &, des Ausgangs und einer endlichen Anzahl von Zeitableitungen y,

. 4
= (% 0" " 08" 087 s, s, G5, G, 7, G795, w6, 7 (5.93)
als auch als eine Funktion, die nur vom Ausgang und seinen Ableitungen yi(ki) abhingt,
ausdriicken:
L, 4 3
u= f (yg )7 yé )7 y:g )7y§ )7 yé )7 y;g, )73/17 y27 y3 y47 y57 y67 y77 y47 y57 yﬁa y77 Y4,Ys5, Y6, y7)
(5.94)

Mit (5.92) und (5.94) ist auch Bedingung 2) von Definition 2.1 erfiillt.

Da also beide Bedingungen von Definition 2.1 erfiillt sind, ist das System (5.39) flach
mit dem flachen Ausgang (5.56). O
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5 Regelung

5.2.2 Flachheitsbasierte Zustandsriickfithrung

Geméaf dem Beweis im vorhergehenden Abschnitt ist die Quadrokopterdynamik (5.39)
flach. Damit ldsst sich das System durch eine quasi-statische oder endogene Zustands-
riickfiihrung exakt linearisieren (siehe Abschnitt 2.4.2), was die Trajektorienfolgeregelung
vereinfacht.

Fiir die hochsten Ableitungsordnungen ; geméaf (2.80) folgt aus (5.94):

Pr=pP2=pP3=4, Bs = Ps =B = Pr =2 (5.95)

Damit ist >, 8; = 20 # n = 12 und das System kann nicht durch eine statische Zustands-
riickfithrung exakt linearisiert werden, vgl. (2.95).

Im Folgenden soll eine quasi-statische Zustandsriickfiihrung entworfen werden. Gemafl

(2.91) hat sie die Form # = J(:E’, £,& ...,€®). Damit lisst sich der neue Eingang & von
(5.93) ablesen:

a)  (n"\ (P
ol o] [
- 3 Y3 Dd
S A A e (5.96)
&5 Ys Qs
€6 Ye se
57 Y7 QAsd

Die quasi-statische Zustandsriickfithrung lasst sich damit schreiben als:

U= ’(I; (57 517 527 £3a 543 557 56» 577 é3a 5‘77 537 éf)a 567 £7> (597)
Fiir die k; aus (2.84)ff. gilt dann hier mit den §; aus (5.95):
K1 =Ky =4, K3 =Kg=2, Ky = kg = k7 = 0 (5.98)

Die Summe der &; ist damit gleich der Zahl der Systemfreiheitsgrade >i" k; = 12 = n,
wie es gemaf (2.94) fiir eine quasi-statische Zustandsriickfithrung zu erwarten ist.

Die neuen Einginge ; sind geméafl (2.83) definiert als die x;-te Ableitung des flachen
Ausgangs y;. Durch Vorgabe der Eingénge & = yl(?) der flachheitsbasierten Vorsteuerung
(5.97) kann das flache System — wie in Abbildung 2.3 dargestellt — vorgesteuert werden,
sodass die flachen Ausgénge y; den Solltrajektorien y; ¢ folgen. Die Trajektorienfolgerege-
lung wird in Abschnitt 5.2.3 hinzugefiigt. &1 und & stehen fiir die Vorsteuerungs-Eingénge
fiir die vierte Ableitung der Position in Nord- und Ostrichtung p,,, p.. Die Vorsteuerungs-
Eingénge fiir die zweiten Ableitungen der Vertikalposition pg und des Gierwinkels 1) sind
&3 und &4. GemiB (5.97) tritt &5 auch in seiner ersten und zweiten Ableitung &3, &3 auf.
Alle drei Solltrajektorien yi s, Y25, Y3, fiir die Position miissen also 4-fach, die Solltrajek-
torie y4 ¢ fiir den Gierwinkel muss 2-fach differenzierbar sein. Fiir die Ausgange ys, ys, Y7
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5.2 Flachheitsbasierte Regelung

kénnen keine Solltrajektorien vorgegeben werden, da es sich um die Storgréflen handelt,
siehe folgenden Abschnitt.

Im Folgenden werden die Gleichungen der quasi-statischen Zustandsriickfithrung (5.97)
im Detail dargestellt:

StorgroBen-Eingange us ug uy

Die quasi-statische Zustandsriickfithrung (5.97) fiir die Eingéange us, ug, uy wiirde geméf
(5.91) und (5.96) lauten:

us Y5 &5
us | =ds=|ys | = | &6 (5.99)
uz Y7 &7

Jedoch sind us, ug, uy die Storgrofleneingénge der spezifischen Storkraft @, die nicht vor-
gegeben werden kénnen. Dies wiirde einer Steuerung des Quadrokopters durch den Wind
entsprechen. Ebenso wenig konnen Solltrajektorien ys s, y6s, Y75 vorgegeben werden.

Entscheidend dafiir, dass sich das Gesamtsystem trotzdem wie gewiinscht verhélt, ist, dass
der Storgroflen-Beobachter aus Abschnitt 5.1.5 die spezifische Storkraft d@s gut schétzt.
Wenn gute Schitzwerte existieren, sind auch die &5, &, {7 bekannt, denen das System
folgt, als ob (5.99) explizit implementiert wére:

55 Z?5 &sn
S| = U6 | = | Gse (5.100)
&7 U7 lsq

Spezifischer Schub-Eingang u;

Die Abhéngigkeit des spezifischen Schub-Eingangs u; vom Zustand & und vom Aus-
gang yz-(ﬂi) ist bereits in (5.74) dargestellt. Darin tritt der neue Ausgang £ aus (5.96) als
Pa = U3 = & und agq = yr = & auf. Mit & = asq aus (5.100) ergibt sich als Zustands-
riickfithrung fiir den spezifischen Schub-Eingang wu;:

:g_£3+&sd

5.101
- (5.101)

uy
u1 hangt also vom Sollgréfien-Eingang £3 = pgs, vom Schitzwert der Storgrole {7 = Ggq
und vom Systemzustand Z in Form von cs3 ab. Es gilt ¢33 = cose cosf # 0, solange
der Quadrokopter nicht 90° gekippt ist (|| < 7/2 und |0| < 7/2). g ist der Wert aus
(5.32).
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5 Regelung

Im Folgenden wird fiir ug und ug die Ableitung u; bendtigt. Aus (5.84) folgt mit p&gs) =

3 : . . : 2
yé )= ¢ und dyq = 7 = & = bogt

iy = &3+ ui(eiwy — czowa) + asd (5.102)
c33

Drehbeschleunigungs-Eingange uo ug

Die Zustandsriickfithrung fiir die Drehbeschleunigungs-Fingénge us und ug ergibt sich aus

(5.87). Darin werden die Ausgangsableitungen p; ), pgl), p( ) durch die neuen Eingénge

&1, &, &3 gemiB (5.96) ersetzt. Die dgp, Gse, dsq bzw. &, &6, &7 werden gemiB (5.100)
durch die Schatzwerte ersetzt:

U2 _ i (gl - (.:isn)cl2 + (52 - (.:ise)c22 + (§3 - asd)CSQ — 20wy + Wy Wz
u3 uy \—(& — Gsn)err — (€a — Gse)car — (€3 — Gsa)car — 201wy —WgWy
(5.103)
(4)

uo und U3 hingen also von dem Systemzustand &, den Vorsteuerungs-Eingéngen &; = py.s,

& = pes, €3 = pgs) sowie von wu; (5.101) und dessen Ableitung @ (5.102) ab. Es muss

durch Beschrankung der Eingangsgrofie uy sichergestellt werden, dass u; # 0 ist (uq ist
im Mittel bzw. im Schwebeflug gleich g).

Drehbeschleunigungs-Eingang u4

Die Zustandsriickfithrung fiir den Drehbeschleunigungs-Eingang u4 ergibt sich aus (5.89)
nach Ersetzen von ¢ = gy durch &4 gemaf (5.96):

2
Y

4—54

—u?,tancp—i—Q(wg —w )singptan@—wxwy

(5.104)
+wxwz tan ¢ — 2wyw, tan f (cos ¢ — sin p tan @)

Fiir Rollwinkel —90° < ¢ < 90° ist cos ¢ # 0. Die Zustandsriickfithrung fiir den Drehbe-
schleunigungs-Eingang u4 héngt also von &4, dem zuvor in (5.103) berechneten Eingang
ug und dem Systemzustand Z ab.

Lineare Systemdynamik

Die quasi-statische Zustandsriickfithrung geméf (5.99), (5.101), (5.103), (5.104) hat die
erwartete Form (5.97). Wie in Abschnitt 2.4.2 dargestellt, wird das flache System (5.39),
(5.56) durch diese quasi-statische Zustandsrickfiihrung in ein lineares System tiberfiihrt,
das ein exakt gleiches dynamisches Verhalten hat. Das lineare System liegt in Brunovsky-
Normalform vor, besteht also aus mehreren parallelen Integrator-Ketten, die nicht mit-
einander verkoppelt sind. Geméf (2.98) haben die Integrator-Ketten jeweils die Lange ;.
Mit (5.98) besteht der Nord- und Ost-Kanal also aus 4 Integratoren, der Vertikal- und
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<

. quasi-statische . flaches System B .
3 Zust.-riickf. (5.97) (5.39), (5.56)

A

z

§o = Z: rrr Z:
o=
] &= 1/1 & —
3 D_,. Y

& =
56 = Ase
& = Asd

—~

b) g

Abbildung 5.5: (a) Flaches System mit quasi-statischer Zustandsriickfithrung
(b) lineares System in Brunovsky-Normalf. mit exakt gleicher Dynamik

Gier-Kanal aus 2 und die Storgrofienkanéle aus 0 Integratoren, wie in Abbildung 5.5 dar-
gestellt. Die Ubertragungsfunktionen lassen sich in Laplace-Darstellung schreiben als:
Yi(s) _ Ya(s) 1 Y3(s) _ Ya(s) 1 Y5(s) _ Ye(s) _ Ya(s)

5105)  Ea(s) ~ % Tals) Tals) . Ea(s)  Eels)  Ea(s) L O109)

Erforderliche Kriafte und Momente

Auf dem Quadrokopter werden die quasi-statischen Zustandsriickfiihrungen als Vorsteue-
rung fiir die Stellgréflen-Eingédnge w1, uo, ug, ug realisiert. Eine Vorsteuerung der Stor-
groflen-Eingénge us, ug, uy muss — wie oben erwdhnt — entfallen, an ihre Stelle tritt die
Storgroflenschétzung. Zudem muss beriicksichtigt werden, dass der Stérgréﬁen Beobach-
ter nur eine konstante Storkraft schitzt. Die 1n (5. 102) benotlgte Ableitung a,q und die
in (5.103) erforderlichen zweiten Ableitungen asn, Gse, Gsg werden daher zu null gesetzt,
vgl. (5.51). Bei sich &nderndem Wind miissen die dadurch verursachten Fehler dann durch
den Regler aus Abschnitt 5.2.3 ausgeglichen werden. Die implementierten Vorsteuerungen
haben damit die Form:

u2
u3

Uy = f(fv 537&8(1) ( ) = f(f) 6175275375371‘1) Ug = f(f7 54)“3) (5106)
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5 Regelung

Die Stellgréfleneingénge w1, us, us, ug werden beschréankt, um sicherzustellen, dass fiir
jeden Kanal ausreichend Reserve vorhanden ist, um Storungen ausregeln zu kénnen:

Ui sat = Sabu,mes (u;) Vi€ {1,2,3,4} (5.107)
Zur Auslegung der Beschrankungen siehe Tabelle 5.5 auf Seite 171 und zur Schreibweise
satgmax (u) siehe (B.12).

Die benoétigte Gesamtschubkraft F} wird aus ug gt durch Auflésen von (5.30) nach F; bei
bekannter Masse m berechnet:
Fy = muy gat (5.108)

Durch Auflésen von (5.37) nach M; erhélt man die von ug, us, ugq abhéngigen, erforderli-
chen Drehmomente M;. Mit der Naherung (5.45) fiir J gilt in Koordinatenschreibweise:

. M, un2,sat
Mtb = | My | = | Jyussat (5.109)
M., Jzu4,sat

Um die individuellen Rotorschubkrifte Fyj zu ermitteln, werden (5.17) und (5.18) inver-
tiert. Dazu werden in (5.18) die Widerstandsmomente Mg, geméB (5.15)f. jeweils durch
ka/k, Fy, ersetzt und dann beide Gleichungen nach den Fy, aufgelost. F; und ]\Zit werden
gemaf (5.108) und (5.109) ersetzt:

Fy 1/4 0 12 —1/ M U1 sat

Fio _ 1/4 0 —1/2 —1/4 1/drz]a: U2 sat (5 110)
Fi3 g 1/2 0 1 d, Jyy us sat '

Fy /g —1/o 0 Ya) \Ft/kaJ, u3sat

Die Identifikation der Tragheitsmomente J;, J, und kt/k,J, ist in Abschnitt 5.1.4 darge-
stellt.

Aus den Rotorschubkriften Fj; konnen dann die Motordrehzahl-Stellgrofien berechnet
werden. Dazu werden zunéchst mit den Rotorschub-Kalibrierungsfaktoren A; aus den

bendétigten Rotorschubkréften Fy; die zu kommandierenden Rotorschubkréifte Fig, geméaf

(5.24) berechnet:

1
Ak
Um die Motordrehzahl-Stellgroien wy, s, zu erhalten, wird in (5.22) Fy, durch Fig ersetzt
und dann nach w,s; aufgelést. Die einzige positive, reellwertige Losung fiir wy,sx ist

Ftsk — Ftk’ (5111)

2
a1 aiy ato Fiop,

— , 5.112
2a49 4a32 a2 a2 ( )

Wnsk =

wenn azo > 0, Fygp > a0 — 9%1/4as und Fyg > ag. Fiir die Parameter in Tabelle 5.2 ist
dies erfiillt, wenn Fys, > a9 = 0,38 N. Die normierte Motordrehrate fiir Fig, = 0,38 N ist
wnsk = 0,005, was der Leerlaufdrehzahl wy,s; min entspricht, siehe (5.21).
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5.2 Flachheitsbasierte Regelung

In Abbildung 5.6 ist die Berechnung der Motordrehzahl-Stellgréfien w1 - . . wnsq aus den
StellgroBen w; ... us gemaf (5.107) bis (5.112) grafisch dargestellt.

U Usat F
— ‘ = . Fy, = f(u17satvu27satau3,sat7“4,sat)
(5.107) (5.110)
Fisk, Whsk
L F‘tsk::};il;C - wnsk:f(Ftsk) .
(5.111) (5.112)

Abbildung 5.6: Berechnung der Motordrehzahl-Stellgrofien wys1 - . . wpsa aUS U7 . .. Ug

Die kommandierbare Schubkraft jedes Rotors ist nach oben und unten beschrénkt. Das
Minimum und Maximum lésst sich rechnerisch aus (5.22) mit den Parametern in Ta-
belle 5.2 und wysk mins Wnskmax aus (5.21) zu Figgmin = 0,38 N und Figp max = 154N
berechnen. Der tatséichliche maximale Schub ist abhédngig vom Batterieladezustand. Die
einzelnen Kanéle in u; miissen daher auch geeignet beschrankt werden, sodass jeder Kanal
iiber ausreichend Reserve zur Ausregelung von Stérungen verfligt, auch wenn auf einem
anderen Kanal Trajektorien eingeregelt werden. So wird vermieden, dass der Quadro-
kopter z. B. seine Hohe nicht mehr halten kann, weil Nick-, Roll- oder Giertrajektorien
geflogen werden. In Tabelle 5.5 sind die Beschrédnkungen w; min und u; max der Kanéle
sowie die dazu benétigten Anderungen der Rotorschubkrifte pro Rotor AFig min und
AFi max gegeben. Die Zahlenwerte basieren auf den Quadrokopter-Parametern aus Ta-
belle C.1. AuBerdem sind die Zahlenwerte fiir 4; und AF}, im Schwebeflug aufgelistet.

Usj U; Uj min Usj max AFy, A-Ftlc,min APﬁtk,max

up | 9,81m/s? 0,68m/s? 12m/s? | 56N 0,38N 6,8N

Uz

0 +40rad/s? 0 +3,6N

u3

m 0 +8rad/s? 0 +1,8N

Tabelle 5.5: Beschrénkungen fiir « und resultierende Rotorschubkréfte

Ein zu uj max symmetrischer Zahlenwert um den Schwebeflugwert w; fir wmin wére
7,62 rn/s2 und das entsprechende AFyj min dann 4,3N. AFjy ni ist jedoch gleich dem
Leerlauf-Schub  Fiep min, um beim Starten und Landen die Rotoren gleichméafig hoch-
und runterlaufen lassen zu kénnen. uj min ist daher 0,68 m/sz. Es ist zu beachten, dass
die Kommandos in uy und ug jeweils immer nur auf zwei Rotoren bzw. zwei AF};, wirken.
Mit den in der Tabelle gegebenen Werten werden die oben angegebenen Rotorschubbe-
schrankungen normalerweise eingehalten.
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5 Regelung

5.2.3 Trajektorienfolgeregelung

Das flache System erhélt durch die quasi-statische Zustandsriickfithrung eine lineare Dy-
namik in Form von Integrator-Ketten (5.105). Integrator-Ketten sind per se nicht stabil.
Die Trajektorienfolgeregelung muss also diese Integrator-Ketten stabilisieren. Zudem soll-
te die Regelung Storungen unterdriicken und kleinere Modellierungsungenauigkeiten kom-
pensieren. Es wird die Reglerstruktur mit proportionalen Riickfithrungen, die in (2.99)
eingefiithrt und auch in [11] verwendet wird, genutzt. Hier wird jedoch eine kaskadierte
anstatt einer parallelen Struktur gewéhlt, um Beschriankungen einfiithren zu kénnen.

Die lineare Dynamik des Nord- und Ost-Kanals besteht von &; bis y; und von &5 bis
y1 jeweils aus vier Integrierern (k1 = kg = 4), die des Vertikal- und Gier-Kanals von
&3 bis y3 und von & bis y4 jeweils aus zwei (k3 = k4 = 2), siehe (5.105) und Abbil-
dung 5.5. Daher werden fiir die Nord- und Ost-Kanéle Reglerkaskaden mit vier und fiir
die Vertikal- und Gier-Kanéle Reglerkaskaden mit zwei Proportionalreglern benétigt. Da
die quasi-statische Zustandsriickfithrung die Systemkanéle entkoppelt, kbnnen sie unab-
héngig voneinander geregelt werden. Die Regelstrecke und die kaskadierte Reglerstruktur
sind fiir einen Kanal in Abbildung 5.7 dargestellt.

i) Ki) (rg—1)

(kg 1 .( .
Yie ESiTYi Yi Yi Yi
_’>O—> e ——— |
‘ -—r
(r4-1)
yi,s 3§

yzs VT‘
Li o a|+O= - ={ A7) Lio |<{)<—|7~£|<!

Abbildung 5.7: Stabilisierter Systemkanal bestehend aus Integrator-Ketten-Strecke
(grauer Hintergrund) und kaskadiertem Regler mit Beschrankungen; nur
der innere und duflere Regelkreis sind dargestellt.

Die Regler gemafl (2.99) lassen sich wie folgt schreiben mit x; = 4 fiir den Nord- und
Ost-Kanal i € {1,2} und &; = 2 fiir den Vertikal- und Gier-Kanal i € {3,4}:

& = y§f?) + Ri e, sat (5.113a)
hijor = Lij () — 07 + hijea) Vi€ {0,1, ..o m— 1} (5.113b)
hio = /Li,l(yi,s — i) (5.113c)
hijsat = sat 7" (h ) Vie{01, ... k) (5.113d)

Fithrungsgrofieneingdnge fiir den Regler sind die Referenztrajektorien y;¢ fiir die fla-
chen Ausgéinge und ihre Ableitungen bis zu den hochsten bendtigten Ordnungen x;. Die
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(ki)

Fithrungsgroflen fiir die hochsten Ableitungen y, . wirken als Vorsteuerung direkt auf
&1...&4, siehe (5.113a). (5.113b) sind die vier bzw. zwei Proportionalregler pro Kanal mit
Ubertragungsbeiwerten L; ;. Sie lassen sich mit p; ; = Hggl L; 1 in die Koeffizienten p; ;
der parallelen Reglerstruktur (2.99) umrechnen. Die Fiithrungsgréien der Proportionalreg-
ler sind die niedrigeren Ableitungen der Referenztrajektorien und die Referenztrajektorien
selbst.

Neben den proportionalen Riickfiihrungen wird ein optionaler Integrierer mit Ubertra-
gungsbeiwerten L;; in (5.113c) hinzugefiigt, der eine bleibende Positions- oder Gier-
winkel-Regelabweichung verhindern kann. Der Anti-Windup-Algorithmus ist hier nicht
dargestellt.

Die (Hilfs-)StellgroBen der Proportionalregler und des integrierenden Anteils h;; wer-
den in (5.113d) jeweils auf eine obere und untere Beschrinkung +h; ;im begrenzt (zur
Schreibweise siehe (B.12)). Durch die Einfithrung von Beschrankungen in die Riickfiih-
rungen behalten die inneren Regelkreise eine Reserve zur Ausregelung von Storungen,
wenn in den dufleren Regelkreisen fiir Position und Geschwindigkeit grofie Fehler auftre-
ten. Sonst wiirden diese Fehler das ganze System sattigen. Im Fall von Gegenwind kann
es vorkommen, dass Referenztrajektorien nicht eingehalten werden kénnen. In diesem Fall
wird das System den Regelfehler langsam reduzieren (mit den &ueren Beschriankungen
in ihren Grenzen), wihrend die inneren Regelkreise fiir Drehraten und Lage stabil blei-
ben. Die Zahlenwerte fiir die in den Flugversuchen (siehe Abschnitt 6.2) verwendeten
Beschrankungen sind in Tabelle C.4 zu finden.

Bei idealer Systemdynamik — ohne Modellierungsfehler und Stérungen — und konsistenten
Fithrungsgrofien wére die Riickfithrung aller Reglerkaskaden null. In diesem Fall hat das
stabilisierte System die gleiche Dynamik wie die Regelstrecke (5.105).

Bei der Einstellung der Ubertragungsbeiwerte L; ; ist zu beachten, dass im Modell der
Regelstrecke z. B. die Motordynamik (vgl. Seite 149) und die Rotor-Aerodynamik nicht
beriicksichtigt wird. Daher lassen sich analytisch ausgelegte Ubertragungsbeiwerte nicht
direkt auf das reale System iibertragen. Das Feintuning der Ubertragungswerte der Regler
erfolgt im Flugversuch.

Fiir die Berechnung von @7 gemaf} (5.102) fiir (5.103) und (5.117)f. wird die Ableitung von
&3 benotigt. (5.103) erfordert auflerdem die zweite Ableitung &3. Dazu werden die erste
und zweite Ableitung von (5.113) mit ¢ = 3 und x; = 2 berechnet. Fiir die Ableitungen
gilt mit v = 1 fiir & und v = 2 fiir &s:

&7 =057+ (5.114a)
hé”jﬂ = Lo (7 — 0§+ 00 0 vje {01} (5.114b)
h$) = Lai(y g — g5 (5.114c)
B e = { g( ) Zzzst_ faiim < haj < Ragim 5 e 01,2} (5.114d)
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(5.114d) ist die erste und zweite Ableitung der Beschrinkung (5.113d): Wenn eine der
Beschrankungen ak:civ ist, sind A3 jsat und h3 jsat gleich null. Bei der zweiten Ableitung
wird ein Impuls in h3 j et bei Aktivierung und Deaktivierung der Beschréankung vernach-
lassigt.

Als Fithrungsgrofien fiir den Vertikal-Kanal werden also nicht nur geméaf$ (5.113a) die Ab-
(2)

leitungen der Trajektorien bis zur zweiten Ableitung ys o ben6tigt, sondern mit (5.114a)

auch die dritte und vierte Ableitung, y§3s) und yg‘s) . Damit lauten die Fithrungsgréflen fiir

die vier Kanéile:

Tra= (e s 10 080 00) = (o s B 2 pL) (5.1150)

o= (v s G2 052, 082) = (Do Pess e 2 p0) T (5.115D)
Y. (y357 Y3,s: Us,ss yf;s) yés))T = (pds, Pdss Dd,ss pds, pds)T (5.115¢)
Jus = (Yas, Y, Gas)” = (%, s, ¢s) (5.115d)

Die Ordnungen der hochsten Ableitungen y§7si) mit B1 = B2 = B3 = 4 und By = 2
entsprechen den 3; aus (5.95).

Als (Hilfs-)Regelgrofien werden die gemessenen bzw. geschitzten flachen Ausgénge und
deren Ableitungen bis zur dritten Ableitung QZ-(?’) i € {1,2,3} fiir den Nord-, Ost-
und Vertikalkanal sowie bis zur ersten Ableitung 74 fiir den Gierkanal benétigt, siehe
(5.113b) und (5.114b). Die Positionen (91, 92, 93)" = (n, Pe, Pa)” und Geschwindigkeiten
(1,92, 93)" = (O, e, Dq)” konnen aus den Schitzwerten der Sensorfusion gemaﬁ (5. 10)
und (5.11) berechnet werden. Das gleiche gilt fiir Gierwinkel g4 = w und Gierrate 4 = 1),
die unter Nutzung von (2.13), (2.16) und (B.8) in Form von (5.7) und (5.8) vorliegen.

Die zweiten zeitlichen Ableitungen der Positionsausgénge, die Beschleunigungen, werden
geméaB (5.39b) geschétzt als:

321 jin 0 é13 &sn
322 = jz'e =10 —uy |Gz | + | Gse (5.116)
Us Pd g 33 Gsq

Es werden nicht die geschétzten Beschleunigungen (5.14) direkt benutzt, um die vom
Storkraft-Beobachter (Abschnitt 5.1.5) geschétzten Storungen ds explizit beriicksichtigen
zu kénnen.

Fiir den geschiitzten Ruck in Nord- und Ostrichtung wird d@p aus (5.76) analog zu (B.15)

auf l_;L und l_; projiziert, um pg%) = é’lb . l_;@ und pff’) = &'lb . l_;l zu erhalten:

A(3) (3) . A 5
(3) = Pl | = =t () o (R T O (e (5.117)
Pe €23 Co1Wy — CooWy Qse
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5.3 Trajektoriengenerierung

mit 1 aus (5.102). Die Ableitung der Storgrofien &Sn, &se, asq wird wieder zu null gesetzt,
vgl. (5.51). Fiir den geschétzten Ruck in vertikaler Richtung gilt:

o) =pY =6 (5.118)

mit &3 aus (5.114a).

5.3 Trajektoriengenerierung

In diesem Abschnitt werden drei Methoden zur Trajektoriengenerierung fiir den Qua-
drokopter sowie die Steuerung des Kamera-Gimbals vorgestellt. Die Trajektoriengenerie-
rungs-Methoden eignen sich jeweils fiir einen oder mehrere der in Abschnitt 3.3.1 defi-
nierten Betriebsmodi des Systems.

Alle Trajektoriengenerierungs-Methoden miissen folgende Anforderungen erfiillen:

e Erzeugung von Trajektorien sowie deren Ableitungen bis zur 4. bzw. 2. Ordnung
fiir die Positionen py,, pe, pq und den Gierwinkel ¢ als Fithrungsgrofleneingang fiir
die flachheitsbasierte Regelung aus Abschnitt 5.2, siehe (5.115)

e Beriicksichtigung von Zustands- und Aktorbeschrinkungen wie maximale Ge-
schwindigkeiten, maximale Nick- und Rollwinkel, maximale Drehraten sowie ma-
ximaler und minimaler Schub der Rotoren

e Reaktion auf die Kommandos des Operators in den verschiedenen Betriebsmodi in
Echtzeit

Fir die Assistenzfunktion zur Objektverfolgung, bei dem ein Zielobjekt mit dem Qua-
drokopter und/oder mit der Kamera verfolgt werden soll, wird in Abschnitt 5.3.1 die
Positionierung des Quadrokopters relativ zum Zielobjekt und die Ausrichtung der Kame-
ra zum Zielobjekt beschrieben. Letzteres wird auch fiir die Ausrichtung der Kamera auf
einen Point-of-Interest benutzt.

In Abschnitt 5.3.2 werden Trajektorien auf Basis von Spline-Kurven berechnet, die di-
rekt auch die benotigten Ableitungen enthalten. Dabei werden die 4. Ableitungen der
Trajektorien und damit die bendtigten Rotorschubdnderungen minimiert. Die so gene-
rierten Trajektorien kénnen entweder direkt kommandiert oder auch fiir den Anflug von
statischen Wegpunkten genutzt werden. Beim Wegpunkt-Flug wird die offline berechne-
te Trajektorie onboard skaliert, um einen vom Kamera-Operator kommandierten Punkt
unter Beriicksichtigung der Beschrankungen anzufliegen.

Die zweite Methode in Abschnitt 5.3.3 nutzt Integrator-Ketten, um die Trajektorien mit
Ableitungen zu generieren. Geregelt werden die Integrator-Ketten mit einer kaskadierten
Proportionalreglerstruktur mit Beschrdnkungen in Anlehnung an die Trajektorienfolgere-
gelung aus Abschnitt 5.2.3. Diese Methode wird sowohl fiir die Steuerung des Quadrokop-
ters mit dem Joystick als auch zur Objektverfolgung mit dem Quadrokopter eingesetzt.
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5 Regelung

Als dritte Methode wird eine modellpriadiktive Regelung vorgestellt, die durch Regelung
von Integrator-Ketten die Trajektorien und Ableitungen erzeugt, sieche Abschnitt 5.3.4.
Die so generierten Trajektorien werden mit den Spline-Kurven der ersten Methode ver-
glichen (,,Szenario 1%). Auflerdem wird die Methode eingesetzt, um Trajektorien fiir den
Quadrokopter relativ zu einem Point-Of-Interest zu erzeugen (,,Szenario 2).

5.3.1 Verfolgung eines Zielobjekts

Im Objektverfolgungs-Betriebsmodus (vgl. Abschnitt 3.3.1) soll der Kamera-Quadrokop-
ter ein Zielobjekt verfolgen, um aus geeigneter Perspektive Filmaufnahmen davon machen
zu kénnen. Dabei ist zwischen der Positionierung des Kamera-Quadrokopters relativ zum
Zielobjekt und der Kamera-Ausrichtung darauf zu unterscheiden. Die Position relativ zum
Zielobjekt kann der Operator durch Vorgabe des Abstands und der Himmelsrichtung, aus
der es gefilmt werden soll, steuern. Die diesbeziiglichen Definitionen werden im folgenden
Abschnitt 5.3.1.1 eingefiihrt. Um die Kamera auf das Zielobjekt auszurichten, miissen
die dazu geeigneten Kamera-Gimbalwinkel und der Quadrokopter-Gierwinkel bestimmt
werden, sieche Abschnitt 5.3.1.2.

Bei bewegten Zielen sendet das Zielobjekt seine GNSS-Position per Funk” an den Qua-
drokopter. Bei einem statischen Ziel (POI) kann dessen Position auch manuell vorgegeben
werden. Die 3-D-Position des Zielobjekts im Koordinatensystem L wird als 5! und die
horizontale 2-D-Position als pf . geschrieben:

ﬁtl = (pt,nvpt,evpt,d)T y ﬁ,ne = (pt,n;pt,e)T (5119)

5.3.1.1 Position relativ zum Zielobjekt

Der horizontale Abstand § zwischen dem Quadrokopter an der Position pj, (5.1) und dem
Zielobjekt an der Position p! (5.119) ist gegeben durch:

6=/ (pn = pen)? + (pe — Prc)? (5.120)

Der Azimut « ist definiert als die Himmelsrichtung — ausgedriickt als Winkel gegeniiber
Nord — aus der das Zielobjekt gesehen wird:

a = atan2(pe — Pr.e, Pn — Poon) (5.121)

Ist a = 0°, wird das Zielobjekt aus Norden, bei o = 90° aus Osten usw. gesehen.

Auflerdem ist eine vertikale Positionierung des Quadrokopters relativ zur Héhe p; 4 des
Zielobjekts denkbar. Hier soll die Hohe des Quadrokopters jedoch nicht relativ zum Ziel-
objekt, sondern durch den Joystick gesteuert werden, siche Abschnitt 5.3.3.1.

"siche Abschnitte 3.4 und 3.1
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5.3 Trajektoriengenerierung

5.3.1.2 Kameraausrichtung zum Zielobjekt

Die Kamera ist mit einem lagestabilisierten Gimbal, mit dem sie in zwei Achsen ge-
schwenkt werden kann, unter dem Quadrokopter befestigt, siche Seite 67. Zudem ist eine
Drehung der Kamera um die Hochachse durch Gieren des Quadrokopters mdoglich. Im
Folgenden werden die Gimbalwinkel und der Quadrokopter-Gierwinkel bestimmt, die ge-
eignet sind, die Kamera auf das Zielobjekt auszurichten. Dazu muss die optische Achse
der Kamera durch die Zielposition ! (5.119) laufen.

Abbildung 5.8: Vorder- und Riickansicht des Kamera-Gimbals. Die Drehachsen der bei-
den Servomotoren sind mit Vektorpfeilen gekennzeichnet.

In Abbildung 5.8 ist zu erkennen, dass die 1. Achse des Gimbals — von der Kamera aus ge-
sehen — die Nickachse ist. Der Nick-Servomotor schwenkt daher direkt die Kamera. Die 2.
Achse der kardanischen Authingung ist die Rollachse. Der Roll-Servomotor schwenkt ne-
ben der Kamera auch die Nickachse. Das Gimbal hat keinen Servomotor fiir die Gierachse.
Daher muss der Quadrokopter gieren, um die Kamera um die Gierachse zu schwenken.
Das Gimbal ist mit einem festen Gierwinkel von

e = —45° (5.122)

am Quadrokopter befestigt, die Kamera schaut also bei waagerechter optischer Achse
nach ,vorne links®

Durch die Lagestabilisierung des Gimbals behélt die Kamera ihre Lage gegeniiber der
Horizontalen, auch wenn der Quadrokopter nickt oder rollt. Daher wird ein horizontiertes
Hilfskoordinatensystem H eingefiihrt, das gegeniiber dem erdfesten Koordinatensystem
L um den aktuellen Quadrokopter-Gierwinkel ¢ und den festen Gimbal-Gierwinkel .
gedreht ist:
cosy —siny 0 costp. —singy. 0
C;ll = |siny cosy 0O sinty,  cosy. 0O (5.123)
0 0 1 0 0 1
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5 Regelung

Um den Gimbal-Nickwinkel 6. und den Gimbal-Rollwinkel ¢, zu definieren, werden zwei
weitere Hilfskoordinatensysteme H' und H” eingefiihrt:

1 0 0 cosf. 0 sind,.
ch=clcl, =0 cosp. —sing, 0 1 0 (5.124)
0 sinp, COS Qe —sinf. 0 cos6,.

Das Koordinatensystem H wird mit der Rotation C/% um die Achse hy = h!, um den
Rollwinkel ¢, in das Koordinatensystem H’ gedreht. C[L",// beschreibt die Rotation des

Koordinatensystems H' um die f_i; = EZ Achse um den Nickwinkel 6. in das Kamerakoor-

dinatensystem H”. Der Basisvektor ﬁ;; des Kamerakoordinatensystems H” zeigt parallel
zur optischen Achse in Blickrichtung der Kamera. Die Basisvektoren h; und h zeigen
nach rechts und unten aus Sicht der Kamera.

Aufgrund der Gimbal-Lagestabilisierung erfolgt die Kommandierung des Gimbal-Nick-
und Rollwinkels 6. und ¢, geméf der Definition (5.124) und nicht relativ zum Quadro-
kopter-Koordinatensystem B. 6. und ¢, weichen daher auch von den durch die Servomo-
toren eingestellten Winkeln ab. Im Folgenden werden die zu kommandierenden Gimbal-
Nick- und Rollwinkel sowie der zu kommandierende Quadrokopter-Gierwinkel bestimmt,
die notwendig sind, um das Zielobjekt mit der Kamera zu verfolgen.

Der Vektor p.; von der Kamera zum Zielobjekt an der Position p; im lokalen, erdfesten

Koordinatensystem L lautet:

. pct,n ; . .
ﬁct = | Dete | = ]5;; — (]7”) + Cb dc) (5125)
Dct,d

Dabei ist py, (5.1) die Position des Quadrokopter-Zentrums Z und d_;b der Vektor vom
Quadrokopter-Zentrum zur Kamera (bei 6. = 0 und ¢, = 0), siche Tabelle C.1.

Im Koordinatensystem H lautet der Vektor pgs:

A Dect,x T .
Pet = | Pety | =Cp" Pet (5.126)
Det,z

(. wird definiert als der Winkel zwischen der Horizontalen und dem Vektor p,; von der

Kamera zum Zielobjekt:
(. = atan (_pctd) (5.127)

\/ pgt,n + pgt,e

Aufgrund der Anordnung der Gimbalachsen kann das Zielobjekt nur dann sinnvoll durch
Anderung des Gimbal-Rollwinkels ¢, verfolgt werden, wenn sich das Zielobjekt unterhalb
des Quadrokopters befindet ({, — —90°). Dann kann durch Anderung des Rollwinkels
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5.3 Trajektoriengenerierung

nach rechts und links geschaut werden. Ist das Zielobjekt hingegen am Horizont (¢, — 0),
fiihrt eine Anderung von (. zu einem Rollen der Kamera und damit zu einem schriigen
Horizont im Kamerabild, was meist nicht erwiinscht ist. Wenn das Zielobjekt am Hori-
zont ist, kann das Zielobjekt horizontal durch Anderung des Quadrokopter-Gierwinkels
verfolgt werden, siehe (5.130). Der Gimbal-Rollwinkel ¢, zur Verfolgung des Zielobjekts
wird berechnet als:

ot — —Coi
Ve = Satfi?hm <atan2 < pct,y>> Pelim = Pe,lim sat(, ( o ~ Colim,p,2 )

c,lim pct}z CC,hIH,(p,l CC,IIHL(,O,Q
( )

Wenn (. < Celim,p,1 = —60° ist, sich das Zielobjekt also in etwa unterhalb des Quadro-
kopters befindet, wird der Rollwinkel ¢, auf die baulich bedingten Rollwinkel-Grenzen
Qe 1im = £30° beschrankt. Fir (. > (¢ lim,p2 = —30°, wenn sich der Quadrokopter in
der Néhe des Horizontes befindet, wird kein Rollen mehr zugelassen: ¢, = 0. Zwischen
den beiden Grenzen, fiir (¢ 1im,p,1 < Ce < e lim,p,2, Wird gaz’hm zwischen ¢, jim und 0 linear
interpoliert.

Der zur Zielverfolgung notwendige Gimbal-Nickwinkel 8. wird in Abhéngigkeit vom kom-
mandierten Gimbal-Rollwinkel ¢, berechnet als:

6. = satzc’""f"x (atan2 (_p b2 pm» (5.129)
c,min COS (pc
Dabei wird der Gimbal-Nickwinkel auf bauliche Grenzen von 6. min = —120° und 0. max =

45° beschrankt.

Der letzte Freiheitsgrad zur Verfolgung des Zielobjekts ist der Quadrokopter-Gierwinkel.
Bei einem Quadrokopter-Gierwinkel von

1/}, = atan2 (pct,e ) pct,n) - wc ) (5130)

einem Gimbal-Rollwinkel von ¢, = 0 und einem 6. geméa8 (5.129) zeigt die optische Achse
der Kamera auf das Zielobjekt. Da die Verfolgung mit dem Gimbal-Rollwinkel schneller
ist als die Quadrokopter-Gierdynamik, wird das Zielobjekt zuerst iiber den Gimbal-Roll-
winkel verfolgt. Wenn der Quadrokopter-Gierwinkel dann eingeregelt wird, reduziert sich
der Rollwinkel auf null (daher wird er hier zur Berechnung von ¢/’ vernachlissigt).

Es kann gewiinscht sein, dass die Kamera nicht direkt auf das Zielobjekt gerichtet ist,
sondern leicht links oder rechts vorbeischaut. Um dies zu beschreiben, wird der Winkel
als horizontaler Winkel zwischen der optischen Achse und der Linie von der Kamera zum
Zielobjekt definiert:

y=1 -1 =9+, —atan2 (pere , Petn) (5.131)

o+

Wenn ~ = 0 ist, schaut die Kamera direkt zum Zielobjekt, fiir v > 0 schaut sie rechts am
Zielobjekt vorbei.
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Wenn sich das Zielobjekt unter dem Quadrokopter befindet, kann es gut mit dem Gimbal
verfolgt werden. Eine zusédtzliche Verfolgung iiber den Quadrokopter-Gierwinkel bringt
in diesem Fall keinen Vorteil. Bei Vorzeichenwechseln von pet e oder pety, in (5.130) wiir-
den 180°-Spriinge in v’ auftreten. Daher wird das Zielobjekt durch Kommandierung des
Quadrokopter-Gierwinkels nur verfolgt, wenn (. > Oy = —70°, sonst wird der letz-
te kommandierte Gierwinkel gehalten. Der gewiinschte Quadrokopter-Gierwinkel lautet
daher:

¢des,k = {1/}/ T Yes wENT Cc = elim,w (5132)

Ydes k—1  sonst

Dabei ist yges der Sollwert fiir den Offsetwinkel v (5.131).

Bei der Berechnung der Roll-, Nick- und Gierwinkel werden Translationen der Kamera
durch Anderungen der Gimbal-Winkel vernachlissigt. Da diese Translationen nur wenige
Millimeter betragen, haben sie keinen relevanten Einfluss auf die Verfolgung des Zielob-
jekts.

Der Gimbal-Rollwinkel ¢, (5.128) und der Gimbal-Nickwinkel 6. (5.129) werden an das
Gimbal kommandiert. Aus dem gewiinschten Quadrokopter-Gierwinkel ¢qes 1 (5.132) wird
in den folgenden Abschnitten eine geeignete Gier-Trajektorie berechnet.

5.3.2 Trajektoriengenerierung mit Spline-Kurven

Fiir die flachheitsbasierte Regelung aus Abschnitt 5.2 werden als Fithrungsgrofen (5.115)
Trajektorien inklusive Ableitungen bis zur 4. bzw. 2. Ordnung benétigt. Eine Moglich-
keit, Trajektorien zu bilden, deren Ableitungen analytisch berechnet werden kénnen, sind
Spline-Kurven [56]. Fiir die Trajektorien, bei denen die Ableitungen bis zur 4. Ableitung
bendtigt werden, sollen hier Splines 5. Grades verwendet werden, die 4-mal differenzierbar
sind. Die m Zeitabschnitte dieser Splines werden aus Polynomen der Form

5
ys(t+tp) = apit!  0<t<tpsy Vke{l,....m
( ) ;0 j + { } (5.133)

= apst’ + apst* + apzt® +apat? + agpr t + ago

zusammengesetzt. Es sind also n, = (5 + 1) m Polynom-Koeflizienten ay; fir die m
Abschnitte zu bestimmen.

Die Zwangsbedingungen zwischen den Polynomen werden so gewéhlt, dass auch die 4.
Ableitung der Splines stetig ist. Dadurch wird der kommandierte Schubverlauf ebenfalls
stetig sein, sodass die Motoren dem Verlauf besser folgen kénnen. Es ergeben sich also
ny, =5 (m — 1) Verbindungs-Zwangsbedingungen.

Auf diese Weise lassen sich Trajektorien durch mehrere Wegpunkte planen, die nacheinan-
der angeflogen werden sollen. Dies lédsst sich u.a. so erweitern, dass rdumliche Beschréin-
kungen durch Hindernisse o. A. beachtet werden [56].
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Abbildung 5.9: Spline 5. Grades inklusive Ableitungen. Die roten Kreise markieren Wert-
Zwangsbedingungen, die schwarzen Kreuze Verbindungs-Zwangsbedin-
gungen.

Hier soll als Beispiel eine Positionswechsel-Trajektorie zwischen zwei Punkten generiert
werden, bei dem der Quadrokopter aus dem Schwebeflug heraus auf eine andere Positi-
on fliegt und dort dann wieder schwebt. Im Schwebeflug sind sdmtliche Ableitungen der

(

Trajektorie null: ysj ) = 0 fiir j=1...4. Zusammen mit den beiden Positions-Vorgaben
ergeben sich also als Anfangs- und Endbedingungen n,, = 2-5 Wert-Zwangsbedingungen.
Aus der Zahl der zu wihlenden Koeffizienten n, und der Zahl der Zwangsbedingungen
Ny + Ny ergeben sich ny = ny, — ny, — ny, = m — 5 Freiheitsgrade, die hier dazu genutzt
werden sollen, die 4. Ableitung y£4), also die Ableitung des Rucks (englisch snap) [56], zu
minimieren. Dadurch wird zugleich der notwendige Differenz-Schub zwischen den Roto-
ren minimiert (vgl. (5.87), (5.109)f.). Der hier gewéhlte Spline mit m = 7 Elementen hat
also ny = 2 Freiheitsgrade. Die Koeffizienten ay; werden durch Losen des resultierenden
quadratischen Optimierungsproblems mit den genannten Gleichheits-Nebenbedingungen
bestimmt (vgl. (5.162)). Die berechnete Positionswechsel-Trajektorie ys(t) iiber eine Ent-
fernung von einem Meter in einer Zeit von 3 s ist in Abbildung 5.9 zu sehen.

Die generierte Trajektorie kann u. a. dazu verwendet werden, einen statischen Punkt anzu-
fliegen. Dazu werden zwei Trajektorien ¥ s, 9o fiir die Nord- und Ost-Richtung gebildet
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5 Regelung

und passend zur Entfernung des Zielpunktes von der aktuellen Position skaliert. Durch
eine Skalierung der Zeit wird sichergestellt, dass alle Beschrankungen fiir Geschwindigkeit
yéj ), Beschleunigung ys(] ), Ruck yég) und ys(4) eingehalten werden. Dadurch werden indi-
rekt auch die Beschrankungen von Nick- und Rollwinkel, Drehraten und Drehbeschleu-
nigungen eingehalten. Die so generierten Trajektorien %, 2, sind dann der gesuchte
Fiihrungsgrofieneingang in (5.115) fiir die flachheitsbasierte Regelung.

Solche Spline-Trajektorien werden u.a. in der Simulation in Abschnitt 5.5 und in den
Flugversuchen A1l und A2 in Abschnitt 6.2.2 verwendet.

Fiir statische Szenarien sind offline berechnete Spline-Trajektorien gut geeignet. Durch
ortliche und zeitliche Skalierung konnen sie im Flug an die konkrete Mission angepasst
werden, ohne das quadratische Optimierungsproblem onboard l6sen zu miissen.

Bei dynamischen Szenarien geht das im Allgemeinen nicht mehr. So miissen die Anfangs-
werte der Trajektorien zum aktuellen Systemzustand passen und der gewiinschte zukiinf-
tige Trajektorienverlauf muss bekannt sein. Aulerdem muss die Trajektorie regelmiBig
neu geplant werden kénnen, wenn der Quadrokopter durch Stérungen von der geplanten
Trajektorie abweicht oder z. B. sich das Zielobjekt anders bewegt als préadiziert. Fiir die
vorliegende Anwendung wird davon abgesehen, die Spline-Trajektorien durch Lésen des
quadratischen Optimierungsproblems onboard zu berechnen. Bei der Trajektoriengene-
rierung mit MPC wird ein quadratisches Optimierungsproblem hingegen onboard gelést,
siehe Abschnitt 5.3.4.

5.3.3 Trajektoriengenerierung mit Kaskadenregelung

In diesem Abschnitt wird die Trajektoriengenerierung vorgestellt, bei der eine kaskadierte
Reglerstruktur zum Einsatz kommt. Dabei werden die als Fithrungsgrofien (5.115) fiir die

flachheitsbasierte Regelung benétigten Trajektorien y; ¢ und ihre Ableitungen yl(js) durch
Bi-fache Integration der héchsten Ableitungen y(’B ) gebildet. Wie bei der Trajektorien-

1,8

folgeregelung in Abschnitt 5.2.3 wird zur Stabilisierung und Regelung der Integrator-

= (4)
pne,s,k - (3)

' . pne,s,kz H. 5ne,s,k H. ﬁne,s,k H. ﬁne,s,k’ — Y25

h4,sat,k h3,sat,k hQ,sat,k

YyYyvy
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W

—

v -y -y hl,sat,k
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Abbildung 5.10: Trajektoriengenerierung horizontal (vgl. Abbildung 5.7 fiir die Trajekto-
rienfolgeregelung)
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Ketten eine kaskadierte Regelstruktur aus Proportionalreglern mit Beschrankungen ge-
nutzt. Die Regelstrecke ist hier nicht das reale System, es wird ein Systemmodell in Form
der Integrator-Ketten geregelt. Wenn der Quadrokopter bei Stérungen von den Trajek-
torien abweicht, sorgt die Trajektorienfolgeregelung aus Abschnitt 5.2.3 dafiir, dass der
Quadrokopter zu den Trajektorien zuriickkehrt.

Zur Generierung der horizontalen Trajektorien # s, #2s in Nord- und Ostrichtung sind
4er Integrator-Ketten (51 = B2 = 4) erforderlich. Die Struktur des Trajektoriengenerators
ist in Abbildung 5.10 dargestellt. Die entsprechenden Gleichungen lauten (vgl. (5.113) fiir
die Trajektorienfolgeregelung):

(j—1) .
. e . ) .
hji1satk = Satizl(lfil) (Ltj (hj,sat,k - pnﬁflk)) vje{1,23} (5.134a)
lim
i) g = Fasatk (5.134b)
L i e .
pn(i,)s,kﬂ = pn(i,)s,k +pn(3,s+,k) T VvVje{0,1,2,3} (5.134c)

Der Sollgréf8eneingang in die Trajektoriengenerierung ist die Geschwindigkeits-Hilfsstell-
grofie El7sat7k. Sie wird je nach Betriebsmodus fiir Joystick und Objektverfolgung unter-
schiedlich berechnet, siche weiter unten in (5.139) und (5.146). (5.134a) sind die drei
Proportionalregler pro Kanal mit den Ubertragungsbeiwerten L¢; und der Beschrinkung

(B.13) der Hilfsstellgroe }_z’jH’Sm’k auf ial(i]r; U fiir die nichsthéhere Kaskade. In (5.134c¢)
sind die diskreten Integratoren dargestellt. Zur Berechnung der Position pj. s, wird in
allen Betriebsmodi derselbe Integrator benutzt, sodass es beim Umschalten der Modi
nicht zu einem Positions-Sollwert-Sprung kommt. Bei der Initialisierung wird sein Start-
wert auf die aktuelle Ist-Position pj.j gesetzt. Die ﬁn(ej)s p aus (5.134) bilden dann die
Fithrungsgroflen 4 ¢, 9o in (5.115): h

=T
Yis Y25 pn;,s,k
yl,s y?,s Pne,s,k
(gls :J2 s) =|Ys Y25 | = ﬁnjcj,s,k (5135)
’ ’ 3) (3 5 (3)T
y%vs) y%vs) ne,s k
5 (4)T
ylvs y2vs n(e,g,k

Fiir die vertikale Fithrungsgrofle ¢3¢ (5.115¢) und die Gier-Fiihrungsgrofie gy (5.115d)
kann der gleiche Ansatz wie fiir die horizontalen Gréflen 3¢ und %> mit Integrator-
Ketten der Lange 83 = 4 und 84 = 2 verwendet werden. Hier sollen die Geschwindigkeits-
Fiihrungsgroflen g3 und a6 jedoch direkt an die Geschwindigkeitskommandos v4.cmd
und ¢Cmd angeschlossen werden. Die Positions- und Winkel-Fiithrungsgréfien pysx und
s, werden dann wieder durch Integration berechnet:

Pd,s,k = Vd,cmd,k Pdsk+1 = Pdsk + Ddsk T (5.136)
Vs k = Yemd,k Y1 = Vs + Vs T (5.137)
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5 Regelung

Die Giergeschwindigkeits-Sollgrofie &Cmd,k wird je nach Betriebsmodus fiir Joystick und
Objektverfolgung unterschiedlich berechnet, siehe (5.141) und (5.147). Der Sollgréfenein-
gang fiir die Vertikalgeschwindigkeit vgcma r wird bei der Steuerung der Quadrokopter-
Hohe per Joystick verwendet, siehe (5.140). Eine vertikale Objektverfolgung erfolgt durch
Steuerung des Pitchwinkels des Kamera-Gimbals, siehe Abschnitt 5.3.1.2.

Die hoheren Ableitungen der Fihrungsgroen 43 und ¢ s (5.115c)f. werden zu null ge-
setzt:

S L 3) (@7 ., N T
Y3s = (Z/S,m Y3,s5 Y355 yi(?,’s)') y:g’s)) = (pd,s,ka DPds,k> 07 07 O) (5138&)

— . . T 7 T
Tis = (Uas s G1s) = (s s 0) (5.138b)

5.3.3.1 Betriebsmodus Joystick

Fiir die horizontale Steuerung des Quadrokopters mit dem 6-Achs-Joystick (siche Ab-
schnitt 3.3.2) wird der Geschwindigkeits-Eingang hj gt von (5.134a) aus den horizonta-
len Joystick-Auslenkungen c, i, ¢, berechnet:

z Un,joy,k COs wc,k —sin wc,k Ca k .
hisatk = ( o > = Une lim ( mit gk, cyk € [~1,1]

Ve, joy,k sin e k cos e | \ Cyk
(5.139)

Dabei kann in der QC Cam Ctrl App zwischen drei Modi gewéhlt werden (siehe Abbildung
3.19): Im Modus ,North“ wird 1.5 = 0 gesetzt, sodass sich der Quadrokopter mit dem
Joystick — unabhéngig vom Gierwinkel ¥, des Quadrokopters — in Nord- und Ostrichtung
steuern lasst. Im Modus ,,QC front“ ist v, ; = 1}, und der Quadrokopter fliegt nach vorne
oder nach rechts aus Sicht des Quadrokopters, wenn der Joystick nach vorne oder rechts
gedriickt wird. Im dritten Modus ,Cam®, mit . = p + 1), erfolgt die Steuerung
um den Gimbal-Gierwinkel 1. (5.122) gedreht, sodass die Joystickbefehle relativ zur
Blickrichtung der Kamera interpretiert werden. Das Joystick-Kommando wird mit jeweils
Une,lim Skaliert, sodass bei maximaler Joystick-Auslenkung die maximale Geschwindigkeit
kommandiert wird.

Die Zahlenwerte von vy im, der Beschrénkungen ajim, @im, Gim in (5.134a) und der
Ubertragungsbeiwerte L¢; im Joystick-Betriebsmodus sind in den Tabellen C.6 und C.5
gegeben. Die Ubertragungsbeiwerte L; sind so ausgelegt, dass die kaskadierten Regel-
kreise einen Dampfungsgrad D > 1 haben. Auch wenn einzelne Beschrankungen aktiv
sind, bleiben die anderen Regelkreise stabil und stark geddmpft.

In Abbildung 5.11 ist eine generierte Trajektorie fiir ein beispielhaftes Joystick-Komman-
do in Nord-Richtung vy, joyx gegeben. Man erkennt die Berticksichtigung der Beschran-
kung in allen Ableitungen und die gute Dampfung aller Grofien.
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5.3 Trajektoriengenerierung

—_— j)s —— Un,joy,k — Beschrankung

Pns [m]

]

m
S

Pns |

Zeit t [s]

Abbildung 5.11: Generierte Trajektorie fiir Joystick-Kommandos

Um die Hohe und den Gierwinkel des Quadrokopters mit dem Joystick zu steuern, wird

Ud,cmd,k i (5.136) und ¢emq k in (5.137) aus der vertikalen Joystick-Auslenkung c, ;, und
der Joystick-Drehung ¢y, um die Hochachse berechnet:

Ud,cmd,k = VUd,lim Cz.k mit ¢, € [—1,1] (5.140)

Yemdk = Vlim Cy mit ¢y € [—1,1] (5.141)

Fiir die Zahlenwerte von vq jim und ¢1im siehe Tabelle C.6.

Die Erprobung des Joystick-Betriebsmodus im Flugversuch ist in Abschnitt 6.2.4 darge-
stellt.
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5 Regelung

5.3.3.2 Betriebsmodus Objektverfolgung

Im Objektverfolgungs-Betriebsmodus kann der Abstand § (5.120) zum Zielobjekt und
der Azimut « (5.121), aus dem das Zielobjekt gesehen wird, vorgegeben werden. Der

Operator steuert die Sollwerte der Assistenzfunktion tiber die QC Cam Ctrl App, vgl.
Abbildung 6.22 und Abschnitt 3.3.3.

Bei Variation des Abstands-Kommandos demg, i fliegt der Quadrokopter auf das Zielobjekt
zu bzw. entfernt sich von ihm. Bei Anderung des Azimut-Kommandos Oemd,k fliegt der
Quadrokopter auf einer Kreisbahn mit aktuellem Radius §; um das Zielobjekt herum.
Dazu miissen bei grofleren Kommando-Spriingen die Sollgroflen geeignet rampenformig
verdndert werden, damit der Quadrokopter nicht auf kiirzestem Weg zum neuen Zielpunkt
fliegt, sondern auf einem Kreisbogen bleibt. Auflerdem kénnen durch die Sollwert-Rampen
gewlinschte Geschwindigkeitsbegrenzungen eingehalten werden.

Dazu werden die Kommandos dcmd r bzw. aemd i in ihrer Anderungsrate auf 511m bzw.
Qim, beschrénkt. Zum Zeitpunkt k gilt fiir die resultierenden Kommandos ¢, j, und o :

5r,k71 - Slim T Aé< _Slim T

5r,k = 5cmd,k sonst mit Ad = 6cmd,k — 5r,k—1 (5.142)
Sek1+0imT A8 > i T

Qr k-1 — dlim,k T AO4w < _dlim,k: T

Qr = i1 + Aoy, sonst mit Aayw = fw(temdk — 0 k—1)

)

ark—1+ Qimp T Aoy > dimp T
(5.143)

Bei der Berechnung von a; ;, muss beachtet werden, dass der Quadrokopter nicht unnotige
Strecke um das Zielobjekt herum zuriicklegt, um den Zielwert zu erreichen. Es ist nicht
sinnvoll, dass der Quadrokopter z. B. 350° im Uhrzeigersinn um das Zielobjekt herum
fliegt, wenn er auch 10° gegen den Uhrzeigersinn fliegen kann. Der Zielwert aepg,r muss
also als ciema i +272 interpretiert und z € Z so gewéhlt werden, dass die Drehung minimal
wird. Dazu wird in (5.143) Ao = aemdr — @ x—1 mit der Funktion fi, (B.7) in einen
aquivalenten Winkel Aay, im Intervall | — m; 7] umgerechnet, wenn A« auflerhalb des
Intervalls liegt.

Die Beschrankung der Azimutdnderungsrate cuiim  wird aus der Beschrdnkung v jim der
horizontalen Geschwindigkeit so berechnet, dass der Quadrokopter auf dem Kreisbogen
um das Zielobjekt mit aktuellem Radius 0 nicht schneller als vq jim fliegt:

mm&zvﬁf (5.144)
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5.3 Trajektoriengenerierung

Fiir die gewiinschte Quadrokopter-Position ppe ges,k zum Zeitpunkt k als Funktion der in
der Anderungsrate beschrinkten Kommandos Or ) und o, sowie der Zielobjektposition

ﬁt,ne,k gﬂt:

o o COS Qi |
= ) o 5.145
Pne,des,k Pt ne,k + r,k (sin ar,k) ( )

Um aus der gewiinschten Quadrokopter-Position pje des x — Wie fiir die Joystick-Komman-
dos — mit (5.134) eine Trajektorie zu berechnen, wird die Geschwindigkeits-Hilfsstellgroie
h1 sat,k als Eingang fiir (5.134a) wie folgt bestimmt:

ﬁl,k = (hl,n,ky hl,e,k)T = LtO (ﬁne,des,k - ﬁne,s,k) (51463)
Ck = atan2(h1’e,k, hl,n,k) (5.146b)
. h Bk] < Ve
hl,sat,k _ 1,k . . Wenn | l,k‘ > Une,lim (5146C)
Une,lim (€OS (i, sin(x)”  sonst

Durch (5.146a) wird die kaskadierte Reglerstruktur in Abbildung 5.10 um einen weiteren
Proportionalregler mit ppe des k. als Stellgrofeneingang erweitert. Die Beschrdnkung der
Hilfsstellgroe auf die maximale Geschwindigkeit vy, 1im erfolgt nicht getrennt pro Kanal,
sondern gleichméfig auf beiden Kanélen, siehe (5.146¢). Dadurch wird der Positionsfehler
in direkter Linie zur gewiinschten Position pje des r abgebaut.

Die Ubertragungsbeiwerte Ly der vier Proportionalregler sind wie bei der Joystick-Steue-
rung so ausgelegt, dass die kaskadierten Regelkreise einen Démpfungsgrad D > 1 haben.
Auch hier bleiben die Regelkreise stabil und stark gedampft, wenn einzelne Beschréankun-
gen aktiv sind. Die verwendeten Zahlenwerte der Ubertragungsbeiwerte und der Beschréin-
kungen Shm, Va,lim» Une,lim, Qlims Glim, Glim Sind in den Tabellen C.5 bzw. C.6 angegeben.

Um den Quadrokopter zur Objektverfolgung um die Hochachse zu drehen, wird die Gier-
geschwindigkeits-Sollgroe ¢ema s fiir (5.137) wie folgt berechnet:

Pem, k= Satfﬁi: (L (fo(Pdesk — Ys,k))) (5.147)

Aus dem zur Objektverfolgung notwendigen Gierwinkel 1)geg 1, aus (5.132) und dem aktu-
ellen Trajektorien-Gierwinkel ¢ ;, (5.137) wird ein Gierwinkelfehler bestimmt und mit der
Funktion fy, (B.7) in einen dquivalenten Winkel im Intervall | — 7; 7] umgerechnet. Nach
Multiplikation mit L wird die so ermittelte Giergeschwindigkeit auf +4)1im beschréankt
(fiir Yiim, Ly, siehe Tabellen C.6, C.5).

Im Abschnitt 6.2.5 wird die Erprobung des Objektverfolgungs-Betriebsmodus im Flug-
versuch dargestellt.
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5 Regelung

5.3.4 Trajektoriengenerierung mit MPC

Als weitere Alternative zur Trajektoriengenerierung wird in diesem Abschnitt ein An-
satz auf Basis einer modellpriadiktiven Regelung (MPC: Model Predictive Control) [53]
vorgestellt.

Wie bei der Trajektoriengenerierung mit Kaskadenregelung in Abschnitt 5.3.3 werden
auch hier die Trajektorien und deren Ableitungen, die als Fiithrungsgroeneingang (5.115)
fiir die flachheitsbasierte Regelung benotigt werden, durch Integrator-Ketten gebildet.
Hier regelt die MPC anstatt der kaskadierten Proportionalregler (5.134a) die Integrator-
Ketten. Die MPC berticksichtigt ebenfalls Eingangs- und Zustandsbeschrankungen des
Quadrokopters, sodass er den generierten Trajektorien folgen kann. Falls der Quadrokop-
ter aufgrund von Stoérungen von den generierten Trajektorien abweicht, regelt auch hier
der Trajektorienfolgeregler aus Abschnitt 5.2.3 die Storungen aus.

Der Vorteil der MPC ist, dass sie auch zukiinftige Anderungen der Trajektorie beriick-
sichtigen kann, solange diese prédiziert werden kénnen. Alle Tyrpc = 0,05s wird der
zukiinftige Verlauf der Trajektorien optimiert.

Die Trajektoriengenerierung mit der MPC soll anhand von zwei Szenarien vorgestellt
werden:

Im Szenario 1 liegen geplante Trajektorien fiir die Position und den Gierwinkel vor.
Der zukiinftige Verlauf dieser Trajektorien ist der MPC hier bekannt. Die bendtigten
Ableitungen der Trajektorien miissen von der MPC berechnet werden.

Im Szenario 2 gibt der Operator den Abstand ¢ zu einem Zielobjekt, den Azimut o, aus
dem das Zielobjekt gesehen werden soll, und den Winkel v vor. Hier sind die zukiinftigen
SollgréBendnderungen unbekannt.

Linearisiertes Zustandsraummodell

Fiir die MPC wird ein zeitdiskretes, lineares Zustandsraummodell der Regelstrecke be-
notigt. Dazu wird im Folgenden das kontinuierliche, nichtlineare Modell der Regelstrecke
aufgestellt, das linearisiert und diskretisiert wird.

Wie oben eingefiihrt, werden als Regelstrecke Integrator-Ketten verwendet, die die be-
©)

notigten Trajektorien y; ¢ und Ableitungen y;s durch p;-fache Integration der hochsten

Ableitungen y§7si) berechnen. Die Integrator-Ketten haben wieder fiir den Nord-, Ost- und

Vertikal-Kanal die Lidnge 51 = 2 = 3 = 4 und fiir den Gier-Kanal die Linge 54 = 2,
vgl. (5.115). Die Integrator-Ketten werden als kontinuierliches System der Form

X=AX+BU (5.148)
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5.3 Trajektoriengenerierung

modelliert mit Eingang U und Zustand X:

- \T
U = (U, Uy, Us, Un)" = (pff), o, 50, o) (5.149)

—

) . ) . . . 3 -\T
X = (Dnss Prss Brss Db Pesss Desss Besss DY Pass Bass Bass Py Yo, ) (5.150)

Fiir die konstanten System- und Eingangsmatrizen A und B siehe (B.18).
Als Ausgénge Y der Regelstrecke werden die Regelgréfen fiir Szenario 1 und 2 benétigt:

}7 = (pn,sa DPe,sy Pd,s» s, 0, ’7)T (5.151)

Neben den Zustdnden pys, pes, Pis und 15 enthélt Y fiir Szenario 2 auch die Grofen
§, a und ~, die gemiB (5.120), (5.121) und (5.131) nichtlinear vom Zustand X und von
der Position des Zielobjekts ; (5.119) abhéngen. Um den Ausgang Y als lineare Funkti-
on des Zustands X auszudriicken, werden diese Zusammenhénge an einem Arbeitspunkt
(X" A, UA, ?A) linearisiert. Dazu werden Abweichungsgrofien an diesem Arbeitspunkt defi-
niert:

f=X-X, a=U0-Us §=Y-Y,u (5.152)

Die partiellen Ableitungen von J, o und ~ beziiglich X am Arbeitspunkt lauten:

[ 85 | — [ 95 ] —
_ Pn,sA — Pt,nA — 5 _ Pe,sA — DPt,eA — Cs5 (5153)
_8pn,s_ A 6A _ape,s_ A 6A
[ O | - [ da | -
o _ DteA . DPesA = o (7 _ PtnA . Pn,sA = g5 (5‘154)
_apn,s_A 5A _ape,s_A (514
[ oy ] A — [ oy ] 4 —
Y _ Pe,sA _ Pt,eA = cn Y _ DPn,sA _ Pt,n — o (5155)
_8pn,s_A 5A _ape,s_A 5A
Damit gilt fir die linearisierte Ausgangsgleichung am Arbeitspunkt:
1 000 O OO0OOOOO0OTO0OO 0O
0o 000 1 O0O0OO0OO0OO0OO0OO0TO0OO0
0O 000 O O0OOT1TO0OO0OOQO0OTQOO
y=CZ¥ mit C=| 0 000 0 0000000T10 (5.156)
cs1 00 0 ¢cs5 00O O OO0OOOO
61 00 0 cgs 00 000O0O0O0 O
cn 00 0 ¢;5 00 OO 0O OO0 1O
Das gesuchte zeitdiskrete Zustandsraummodell fiir die MPC hat die Form:
Thp1 = Ap Zp + B iy + X4 (5.157)
e = Ci Tk (5.158)

2k, Uy, Ui sind wieder als Abweichungsgrofien gemaf (5.152) definiert. X 4 ist der Zahlen-
wert von (5.148) am Arbeitspunkt. Die Matrizen Ay, By werden geméafl Abschnitt 2.3.3
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aus den konstanten Matrizen A, B (B.18) fiir die Abtastzeit Typc einmalig berechnet.
Die Ausgangsmatrix Cj, des diskreten Modells ist gleich der Ausgangsmatrix C (5.156)
des kontinuierlichen Modells (vgl. (2.71)). Da die unteren drei Zeilen von C und Cjy, nicht
konstant sind, werden sie zu jedem Zeitschritt neu berechnet.

Modellpradiktiver Regler

Das Ziel der modellpradiktiven Regelung ist es, die zukiinftigen Abweichungen der Re-
gelgrofien ¢, von den Referenzgrofien 7, zu minimieren und dabei gleichzeitig die dazu
notwendigen Stellgréflenénderungen Aﬁ’k gering zu halten. Dies wird durch die Kosten-
funktion Vj, geméaB [53] ausgedriickt als

Vi= >
icH.

1€y

i ik — FkJri\kHQQ(i) + > HAﬁHﬂkH;m (5.159)
JEH,

mit der Pradiktion der Regelgréfien gj’k+z~|k, Referenzgrofien 77 (relativ zum Arbeits-
punkt Y4) und den berechneten Stellgréensinderungen Af[kJrﬂ - Die Notation ||@||3; wird
als Abkiirzung fiir @’ M@ verwendet. Q(i) ist die Gewichtungsmatrix, die die Abwei-
chung der pridizierten Ausgénge von den Referenzgréfen zum Pradiktionsschritt ¢ des
Préadiktionshorizontes H, bestraft. Die Gewichtungsmatrix R(j) bestraft die StellgroBen-
anderungen zum Stellschritt j im Stellhorizont H,,. Beide Matrizen Q(¢) und R(j) sind
symmetrisch und positiv semidefinit. H, und H, miissen nicht alle Schritte zwischen den
oberen und unteren Grenzen beinhalten [64]. Die untere Grenze von H,, ist normalerweise
0 (aktueller Zeitschritt).

Zur Beriicksichtigung der Aktor- und Zustandsbeschrinkungen werden Beschrinkungen
der StellgroBe U und der Zustdnde X eingefiihrt:

ﬁmin < ﬁk—i—j + ﬁA < ﬁmax (5160)
Xmin - gz < fk+i + XA < Xmax + g$ (5161)

Wiéhrend die Stellgroenbeschrankungen harte Beschrankungen (hard constraints) sind,
werden die Zustands-Beschrankungen durch Schlupfvariablen €, (slack variables) als wei-
che Beschriankungen (soft constraints) implementiert, um die Losbarkeit des Optimie-
rungsproblems zu gewéhrleisten [53].

Die Kostenfunktion (5.159) sowie die harten und weichen Beschrankungen (5.160), (5.161)
fithren zu einem quadratischen Optimierungsproblem (quadratic program, QP) der Form
[53]:

min 5070+ 676+ pa €15+ €] (5.162)
,€
unter den Nebenbedingungen

0,0 < (5.163a)
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St
IN

Q, s+ € (5.163b)

(5.163¢)

atl
(Y2
oL gy

Dieses quadratische Problem wird zu jedem Zeitschritt mit der Abtastzeit Tyipc durch
einen ,interior-point-convex“-Algorithmus gelost. Die Ungleichung (5.163a) wird von den
harten StellgroBen-Beschriankungen (5.160) und die Ungleichung (5.163b) von den wei-
chen Zustands-Beschrankungen (5.161) abgeleitet. Die Berechnung der Matrizen ®, Qj,
2, und der Vektoren (E, Wp, Ws soll hier nicht dargestellt werden. Dazu wird auf [53]
verwiesen.

€ ist der Vektor aller Schlupfvariablen. Verletzungen der weichen Beschriankungen werden
in (5.162) sowohl durch die quadrierte 2-Norm ||€]|, als auch durch die 1-Norm ||€]|;
mit ausreichend hohen Gewichtungen po and p; bestraft. Die Verwendung der 1-Norm
fithrt zu einer exakten Bestrafung [74]. Wenn nur die 2-Norm genutzt wiirde, konnten

Beschrankungen leicht verletzt werden, auch wenn die Verletzungen nicht notwendig sind
[53].

Die optimale Losung g des quadratischen Optimierungsproblems beinhaltet die optimale
Stellgréfendnderung Adiy,, aus der die Stellgrofie Us (5.149) fiir den néchsten Stellschritt
berechnet wird:

Uy = U1 + Ay, (5.164)

Die Stellgrofe Uy, ist der Eingang fiir die Integrator-Ketten (5.148), die die Trajektorien
und deren Ableitungen erzeugen.

Der Zustand X, (5.150) und die Stellgrofe Uy, bilden zusammen die Fithrungsgrofienein-
gange (5.115) fiir die flachheitsbasierte Regelung:

T
Tis = (Pnss s Buss PEL D) = (Xugs Xogs Xags Xag, Ur)” (5.1650)
T
_’2,5 == pe,sa pe,s; 1.7'6,57 pg?g, pg}s)) - (X5,k7 X6,k‘a X?,k? XS,ka U2,k’>T (5165b)
. . . 3)  @\T
35 = (pd,s, Dd,ss Dd,ss p((i,g, p&ﬁ) = (Xok, X104 X11.k> X12k, Usp)”  (5.165¢)
. . N\T B T
as = (s, s, ) = (X134, X1ak, Usg) (5.165d)

Szenario 1: Positionswechsel-Trajektorie

Im ersten Szenario (vgl. Seite 188) liegt eine Solltrajektorie fiir die Position und den
Gierwinkel vor. Die Ableitungen der Trajektorien werden von der MPC berechnet. Es
wird eine Positionswechsel-Trajektorie wie in Abbildung 5.9 (Abschnitt 5.3.2), in Distanz
und Zeit skaliert, als Ost-Solltrajektorie pe rer genutzt. Als Gier-Solltrajektorie tper wird
der gleiche Verlauf fiir eine Drehung um 45° vorgegeben. Da diese Trajektorien realisierbar
sind, sollte die MPC sie ohne groflere Abweichung umsetzen kénnen. Die Sollwerte fiir
Dn.ref UNd Dg rer sind null, die Ausgange , o und v werden hier nicht genutzt. Der MPC
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5 Regelung

sind die zukiinftigen Sollwerte als Referenztrajektorie |, fiir einen Prédiktionshorizont
von sechs Zeitschritten H, = {1,...,6} bekannt:

5 T o .
Tk4ilk = (pn,ref,k-l—z’ape,ref,k-i—z’apd,ref,k—i-ia ¢ref,k+i) - YA|k Vie Hy = {17 .- )6} (5-166)

Bei einer Abtastzeit von Typc = 0,05s pradiziert die MPC also einen Zeitraum von
0,3s.

Die Elemente auf der Hauptdigonalen von Q(i) werden fiir p,, pe, pq fiir alle Pradikti-
onsschritte auf 100 gesetzt. Fiir ¢ sind nur die Elemente fiir die ersten beiden Pradikti-
onsschritte 100, die restlichen sind 0. Fiir die Elemente auf der Hauptdigonalen von R.(j)
wird 1078 in einem Stellhorizont H, = {0,1} gewihlt. Die Eingangs- und Zustandsbe-
schrankungen (5.160) und (5.161) sind in diesem Szenario nicht aktiv.

0,3}
E 0,2+ @ Pe,ref
S 0,1} De,s
0 \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ |
-0,2 0 0,2 04 06 08 1 1,2 14 16 1,8 2
50
e @
: 0 pg,r)ef
SN [b] — U
—50 & \ ; ; ; ; ; ; ; |
-0,2 0 02 04 06 08 1 12 14 16 1.8 2
45 |-
o —
- 22,5 = ref
= 7%
0 \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ |
-02 0 02 04 06 08 1 12 14 16 1,8 2
41
Eﬁn (2) | @ 77bref
R — U
—4 \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ |
—-0,2 0 02 04 06 0,8 1 1.2 14 16 1.8 2

Zeit [s]
Abbildung 5.12: MPC-Trajektoriengenerierung: Positionswechsel

Die Ergebnisse sind in Abbildung 5.12 dargestellt: Die MPC folgt den Referenztrajektori-
en mit nur sehr kleinen Abweichungen; der maximale Fehler fiir die Ost-Trajektorie p. ¢ in
Graph a liegt unter 2 mm. Die Giertrajektorie 15 in Graph ¢ weicht um weniger als 0,05°
von der Referenz s ab. Die Stellgrofle Us in Graph b entspricht im Wesentlichen der 4.

Ableitung der Ost-Referenztrajektorie pf;ief, obwohl diese der MPC nicht zur Verfiigung
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steht. Das Gleiche gilt fiir die Stellgréfie Uy in Graph d, die mit der 2. Ableitung der Gier-
Referenztrajektorie ef iibereinstimmt.

Die Ergebnisse der Erprobung dieses Szenarios im Indoor-Flugversuch sind in Abschnitt
6.2.3 zu finden.

Szenario 2: Point-of-Interest

Im zweiten Szenario (vgl. Seite 188) wird ein statischer Punkt, ein Point-of-Interest (POI),
mit dem Kamera-Quadrokopter aus verschiedenen Distanzen und Richtungen gefilmt.
Dazu gibt der Operator den Abstand ¢ (5.120), den Azimut « (5.121) und den Winkel ~
(5.131) vor und die MPC plant die Trajektorien, um diese Sollgré8en anzufliegen.

Zu Beginn schwebt der Quadrokopter in einem Abstand § von 2m und in einem Azimut
o von 180° zum Zielobjekt, siche Abbildung 5.13. Bei t = 1sec wird der Sollwert fiir «
auf 135° und bei t = 7sec auf 90° gedndert (Abbildung 5.14, Graph a). Der Sollwert fiir
d wechselt bei ¢t = 3sec auf 3m (Graph b). Die Sollwerte fiir v und py sind 0° bzw. 0 m.

Der Stellhorizont H, und die Gewichtungsmatrix R(j) sind gegeniiber dem Szenario 1
unverdndert. Der Pradiktionshorizont wird auf H, = {1,...,6,10, 15} erweitert, wodurch
eine Pradiktion und eine Beriicksichtigung der Zustandsbeschrankungen bis zu 0,75s in
die Zukunft moglich sind. Dies stellt eine friithzeitige Verzégerung vor einem Erreichen
der Beschrinkungen sicher und reduziert ein Uberschwingen. In diesem Szenario sind
die zukiinftigen Sollgréflendnderungen unbekannt, sie werden als konstant priadiziert. Die

20 13s —T.raj. (pn’ pe)
o Zlel (pt,na pt,e)
151 —> Gierw. ¥ + 1.
B
I
IS8
0,5}
0l

Abbildung 5.13: MPC-Trajektoriengenerierung POI-Szenario: Die Trajektorie des Qua-
drokopters ist in Blau, das statische Zielobjekt in Rot und die Blickrich-
tung der Kamera als schwarze Pfeile dargestellt.
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Abbildung 5.14: MPC-Trajektoriengenerierung POI-Szenario: Sollgréen § und «, Ge-
schwindigkeiten p,, und p. sowie Stellgréfien U; und U,

Elemente auf der Hauptdiagonalen von Q(%) sind fiir alle Pradiktionsschritte fiir pgy und
0 auf 100, fir o auf 20 sowie fiir v auf 10 gesetzt.

Fiir die Eingangs- und Zustandsbeschrankungen (5.160), (5.161) gilt hier

N - . T
Unax = —Unin = (alima QAlim Alim wlim> (5167)
Xmax = —Xmin = (007 Une,lim, @lim, Alim, 00, Une,lim, Qlim, (i,
. N
00, Vd lim, @lim,s (lim, OO, ¢11m> (5.168)

mit den Zahlenwerten aus Tabelle C.6. Die mit co markierten Zustdnde werden nicht
beschrankt.

Das Ergebnis ist in den Abbildungen 5.13 und 5.14 zu sehen: Das System stellt die
Sollgréflendnderungen wie gewiinscht ein und beachtet dabei Eingangsbeschriankungen
(Abbildung 5.14, Graph d) und Zustandsbeschrankungen (u.a. Geschwindigkeit, siehe
Graph c). Die neuen Sollgréfien werden mit nur kleinem Uberschwingen erreicht. Die
Graphen zeigen, dass die Gewichtungen fiir den d-Fehler grofier als die fiir den a-Fehler
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5.4 Ablaufsteuerung

sind: Beim SollgréBensprung bei ¢ = 3 sec reduziert der Regler die Anderungsrate von a,
um bevorzugt den Fehler in ¢ verringern zu kénnen, da durch die Beschrankungen nicht
beide Fehler gleichzeitig reduziert werden kénnen. Die Einregelung der Sollgrofie fiir « ist
in Abbildung 5.13 in Form von Pfeilen fiir den resultierenden Kamera-Gierwinkel ) + 1,
dargestellt: Die Kamera ist wie gewiinscht immer auf das Zielobjekt, den statischen Point-
of-Interest, ausgerichtet.

Szenario 1 und 2 zeigen, dass die MPC in der Lage ist, auf Basis unterschiedlicher For-
mulierungen der Regelgrofien geeignete Fithrungsgrofien (5.115) fiir die flachheitsbasierte
Regelung zu berechnen. Im Szenario 1 wird ausgenutzt, dass die MPC zukiinftige Sollwert-
verlaufe explizit beriicksichtigen kann. Dadurch kann die MPC den Referenztrajektorien
ohne Zeitverzug folgen. Fur die Objektverfolgung wére es denkbar, die Bewegung des
Zielobjekts anhand eines Modells zu préadizieren. Dies ist jedoch nur dann sinnvoll, wenn
sich die Zielbewegung tatsdchlich deterministisch vorhersagen lasst, was oftmals nur ein-
geschrankt oder gar nicht mdglich ist. Im Szenario 2 ist die Pradiktion der Zielbewegung
trivial, da sie bei einem statischen POI konstant ist. Die zukiinftigen Kommandoédnde-
rungen kénnen hier nicht pradiziert werden, auch wenn das vorteilhaft wére.

Ein Nachteil der MPC ist, dass in jedem Zeitschritt ein rechenintensives quadratisches
Optimierungsproblem (5.162) mit Nebenbedingungen (5.163) auf dem Quadrokopter ge-
16st werden muss. Die Trajektoriengenerierung mit Kaskadenregelung aus Abschnitt 5.3.3
erfordert wesentlich weniger Rechenaufwand. Bei der Trajektoriengenerierung mit Spline-
Kurven in Abschnitt 5.3.2 kann die Losung des Optimierungsproblems mitunter offline
vorab berechnet werden. Bei der Wahl einer Trajektoriengenerierungsmethode fiir einen
bestimmten Betriebsmodus miissen die Vor- und Nachteile der verschiedenen Methoden
jeweils abgewogen werden.

5.4 Ablaufsteuerung

Das Simulink-Modell, aus dem der Code fiir Sensorfusion und Regelung generiert wird
(siehe Abschnitt 3.2.2), enthélt auch eine Ablaufsteuerung, um die Zustandsiibergédnge
zwischen Initialisierung, Starten, Flug, Landen etc. zu steuern. Die Ablaufsteuerung ist
in Abbildung 5.15 als Zustandsdiagramm dargestellt.

Bei Systemstart beginnt der Quadrokopter in der Initialisierungsphase. Dort wird die
Initialisierung der Sensorfusion geméafi Abschnitt 4.6.1 gestartet (initAktiv = wahr), mit
der in einem Zeitintervall von 5 sec die Startwerte fiir die Sensorfusion ermittelt werden.
Wenn die Initialisierung erfolgreich ist und sich die Motoren im Leerlauf befinden (- MiiL:
nicht Motoren iiber Leerlauf), wechselt die Steuerung in den Zustand ,Startklar®. Wenn
hingegen wéhrend der Initialisierung ein Fehler auftritt (initFehlgeschl), weil z. B. sich der
Quadrokopter bewegt hat, wechselt die Steuerung in den Zustand Initialisierungsfehler.
Gleiches gilt aus Sicherheitsgriinden auch, wenn die Initialisierung zwar erfolgreich war,
aber gleichzeitig die Motoren bereits iber ihrer Leerlaufdrehzahl rotieren. Die Initiali-
sierung kann durch das Reinitialisierungskommando (reinitKmd) tiber die QC Cam Ctrl
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Abbildung 5.15: Ablaufst
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5.4 Ablaufsteuerung

App, die auf dem ControlPad lduft, neu gestartet werden, siehe Abbildung 3.15. Der Be-
ginn der Initialisierung, die erfolgreiche Initialisierung und der Initialisierungsfehler sind
durch unterschiedliche Piepsignale des Quadrokopters horbar.

In der QC Cam Ctrl App wird jeweils der aktuelle Zustand der Ablaufsteuerung darge-
stellt, siehe Abbildung 3.15. Zudem werden die Zustandsiibergidnge per Sprache angesagt
(vgl. Abschnitt 3.3.3).

Befindet sich der Quadrokopter im Startklar-Zustand, kann per Startkommando in der
QC Cam Ctrl App in die Startphase gewechselt werden. Damit dieser Zustandsiibergang
moglich ist, miissen zugleich drei weitere Bedingungen erfiillt sein: Zum einen muss der
Sicherheitspilot iiber einen Hebel an seiner Fernsteuerung die Steuerung des Quadro-
kopters durch das Mastermind-Board aktiviert (MmA) haben. Aufierdem diirfen sich die
Motoren nicht tiber Leerlauf drehen. Als letzte Bedingung darf kein kritischer Alarm,
z. B. durch einen Sensorausfall, aktiv sein. Ein Alarm wird optisch in der App angezeigt
und wahrend des geregelten Fluges auch akustisch am ControlPad und am Quadrokopter
ausgegeben.

Beim Ubergang in die Startphase aktiviert die Ablaufsteuerung die Motordrehzahl-
Steuerung (entry / motStrgAktiv = wahr) tiber den High Level Processor des Peli-
can (vgl. Seite 66). Dann wird die Drehzahl der Motoren gleichméfig erhoht (entry /
motDzErhAktiv = wahr). Wenn knapp 90% der zum Schwebeflug benétigten Drehzahl
erreicht ist (motDzErreicht), wird in den Steigflug gewechselt. Dazu wird die flachheits-
basierte Flugregelung aktiviert (entry / flugRegAktiv = wahr) und die Starttrajektorie
kommandiert (entry / startTrajAktiv = wahr). Die Starttrajektorie ist eine vertikale
Spline-Kurve geméafl Abschnitt 5.3.2, die online skaliert wird (vgl. auch Flugversuch A2
»Spline-Trajektorie vertikal“ in Abschnitt 6.2.2). Ist die konfigurierte Starthohe erreicht
(StarthE), wechselt die Steuerung in die Flugphase.

In der Flugphase koénnen in der QC Cam Ctrl App die Betriebsmodi pro Kanal zwi-
schen Objektverfolgung, Joystick etc. umgeschaltet werden, siehe Abbildung 3.17. Zudem
kénnen die Schubkalibrierung geméafl Abschnitt 5.1.2.2 gestartet und gestoppt sowie die
Kalibrierungsparameter angewendet werden. Die Unterzustande fiir die Betriebsmodi und
die Schubkalibrierung sind in Abbildung 5.15 nicht dargestellt.

Um das Starten des Quadrokopters auch aus der Hand zu erlauben, kann die Flugpha-
se auch ohne ein Starten vom Boden erreicht werden. Wenn sich die Ablaufsteuerung
im Zustand Startklar befindet, die Motoren tiber der Leerlaufdrehzahl rotieren (ML)
und der Sicherheitspilot den Hebel umlegt (MmASteig: steigende Flanke auf dem Akti-
vierungssignal der Mastermind-Steuerung), wechselt die Steuerung in die Flugphase und
aktiviert die Flugregelung etc. Entsprechendes gilt aus dem Zustand Manuell heraus,
siehe unten.

Aus der Flugphase heraus kann per Landekommando (landeKmd) die Landephase ein-
geleitet werden. Die Steuerung aktiviert dann die vertikale Landetrajektorie (entry / lan-
deTrajAktiv = wahr). Kurz vor Erreichen des Bodens, der per Ultraschallsensor erkannt
wird, wird die Sinkgeschwindigkeit reduziert, um ein sanftes Aufsetzen zu ermdéglichen.
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5 Regelung

Erkennt der Ultraschallsensor, dass der Boden erreicht ist (gelandet), wird die Flug-
regelung deaktiviert (entry / flugRegAktiv = falsch) und die gleichméfige Reduzierung
der Motordrehzahlen gestartet (entry / motDzRedAktiv = wahr). Wenn die Motoren
die Leerlaufdrehzahl erreichen [motLeerlErreicht], wechselt die Steuerung wieder in den
Startklar-Zustand. Die Landephase kann wéhrend des Sinkfluges abgebrochen werden,
indem ein Startkommando gesendet wird. In dem Fall wechselt die Steuerung wieder in
den Steigflug der Startphase. Entsprechend kénnen der Steigflug und die Motordrehzahl-
Erhohung in der Startphase abgebrochen werden, indem ein Landekommando gesendet
wird.

Der Sicherheitspilot kann zu jedem Zeitpunkt die Steuerung per Fernsteuerung {iberneh-
men, indem er den entsprechenden Hebel an seiner Fernsteuerung umlegt. Dann schaltet
der Low Level Processor des Pelican auf den manuellen Flug per Fernsteuerung um und
deaktiviert die (iiber den High Level Processor des Pelican geroutete) Steuerung des
Mastermind-Boards (— MmA), vgl. Seite 66f. Um dies zu spiegeln, wechselt die Ablauf-
steuerung dann — wenn sie zuvor in der Start-, Flug- oder Landephase war — in den
Zustand Manuell und deaktiviert aus Konsistenzgriinden die Motorsteuerung (entry /
motStrgAktiv = falsch) und die Flugregelung (entry / flugRegAktiv = falsch). Um den
Zustand Manuell wieder zu verlassen, schaltet der Sicherheitspilot den Hebel an der Fern-
steuerung wieder zuriick und aktiviert so die Mastermind-Steuerung (MmA). Wenn die
Motoren nicht iiber der Leerlaufdrehzahl rotieren (= MiiLi), wechselt die Ablaufsteuerung
in den Zustand Startklar. Wenn die Motoren iiber der Leerlaufdrehzahl rotieren, wird
direkt die Flugphase aktiv, z. B. fiir ein Starten aus der Hand, siehe oben.

5.5 Simulation

Vor der Erprobung im Flugversuch (siehe Abschnitt 6.2) werden die Eigenschaften der
flachheitsbasierten Regelung aus Abschnitt 5.2 in der Simulation gezeigt. Dazu wird die
Simulationsumgebung in Simulink genutzt, siche Abschnitt 3.5.1. Die Dynamik des Qua-
drokopters wird durch das nichtlineare Modell (5.40) simuliert, dessen Stellgrofeneingén-
ge uq ... uy durch die flachheitsbasierte Zustandsriickfithrung (5.101), (5.103), (5.104) mit
einer Rate von 100 Hz berechnet werden, vgl. Abbildung 5.5 (a). Der Eingang E (5.96)
der flachheitsbasierten Zustandsrickfithrung wiederum wird durch die Trajektorienfolge-
regelung aus Abschnitt 5.2.3 bestimmt, vgl. Abbildung 5.7.

Als Fihrungsgrofien 4 s . .. Yas (5.115) fiir die Trajektorienfolgeregelung werden hier die
Spline-Trajektorien und deren Ableitungen aus Abschnitt 5.3.2 verwendet. Dabei ist die
Ost-Solltrajektorie p.s wie im MPC Szenario 1 (siche Seite 191) auf eine Distanz von
30 cm skaliert, vgl. Abbildung 5.12. Die Simulation wird einmal als reiner Positionswechsel
und ein zweites Mal mit einer Gier-Solltrajektorie 14 fiir eine gleichzeitige Drehung um
45° ausgefiihrt. Die Sollwerte p, s und pgs sind null.

Die Ergebnisse der Simulationen sind in Abbildung 5.16 zu sehen. Der reine Positions-
wechsel mit konstantem Sollgierwinkel ¢s = 0 ist in Schwarz und der Positionswechsel mit
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Abbildung 5.16: Simulation der nichtlinearen Systemdynamik mit flachheitsbasierter Zu-

standsrickfihrung und Trajektorienfolgeregelung; schwarze Linien: rei-
ner Positionswechsel, blaue Linien: Positionswechsel mit gleichzeitigem
Gieren
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Gier-Trajektorie ¥s gemafl Graph b ist in Blau dargestellt. Graph e zeigt die kommandier-
ten Drehbeschleunigungen wus und u3. In Graph c ist die resultierende Lage des nichtlinea-
ren Systems als Roll- und Nickwinkel gegeben. Die Position p, in 6stlicher Richtung und
ihre Solltrajektorie pe ref stimmen sehr gut iiberein, siche Graph a; der maximale Positi-
onsfehler betragt 2,6 mm in beiden Simulationen. Die kommandierte Drehbeschleunigung
ug gemafl Graph f fiihrt zu einer ebenfalls nur geringen Abweichung des Gierwinkels
von der Solltrajektorie 1), siche Graph b; der maximale Gierwinkelfehler ist 0,22° in der
zweiten Simulation. Durch den spezifischen Schub u; in Graph d wird die Hohe gehalten;
die Fehler fiir p; and p,, sind vernachléssigbar.

Insgesamt folgt der simulierte Quadrokopter den Trajektorien trotz der nichtlinearen
Dynamik ohne nennenswerte Fehler. Im Flugversuch Al in Abschnitt 6.2.2 wird das reale
Gesamtsystem mit einer dhnlichen Trajektorie erprobt.

In Abbildung 5.17 ist die Bewegung des Quadrokopters fiir einen vergleichbaren Positions-
wechsel iiber 2 m visualisiert. Gut zu erkennen sind die Rollbewegungen zum horizontalen
Beschleunigen und Verzogern am Beginn und Ende der Trajektorie. Zudem kommt es zu
keinem Uberschwingen am Endpunkt.

Abbildung 5.17: Visualisierung eines Positionswechsels iiber 2m
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Anhand diverser Flugversuche wird in diesem Kapitel die Erprobung des Gesamtsys-
tems dargestellt. Zunéchst werden in Abschnitt 6.1 die Validierung der Sensorfusion und
die Tests des experimentellen GNSS-Empfiangers im Galileo-Testgebiet gezeigt. In Ab-
schnitt 6.2 wird dann die Erprobung der Automatisierung des Quadrokopters mit flach-
heitsbasierter Regelung und Trajektoriengenerierung in den verschiedenen Betriebsmodi
vorgestellt.

6.1 Sensorik-Erprobung

6.1.1 Sensorfusion

Zur experimentellen Validierung der Sensorfusion aus Kapitel 4 wird ein Flugversuch dar-
gestellt, bei dem das Infrarot-Trackingsystem (vgl. Abschnitt 3.5.2) genutzt wird, sodass
in dessen Erfassungsbereich Referenzmessungen von Position und Orientierung des Qua-
drokopters zur Verfiigung stehen. Damit die Erfassung der Infrarotlicht-reflektierenden
Marker draulen funktioniert, wird der Flug bei vollsténdiger Bewolkung durchgefiihrt.

Auf dem Quadrokopter lduft die Sensorfusion, die den geschitzten Systemzustand a%k
(4.48) — wie in Abschnitt 4.3 beschrieben — auf Basis der Messdaten der IMU (Abschnitt
4.1.1) mit 100Hz in der Zeit propagiert. Die Positions- und Geschwindigkeitsmessun-
gen des GNSS-RTK-Empfiangers (Abschnitt 4.1.2.1) werden im Estimationsschritt (Ab-
schnitt 4.5) unter Beriicksichtigung ihres Gultigkeitszeitpunktes (vgl. Ablauf in Abschnitt
4.6.2) zur Korrektur des geschétzten Systemzustandes verwendet. Die RTK-Korrekturda-
ten erhilt der Empfénger iiber das Kommunikationsnetzwerk (vgl. Abbildung 3.28). Die
Magnetometermessungen geméfl Abschnitt 4.5.1.3 finden lediglich in der Initialisierung
Verwendung.

Um den von der Sensorfusion geschitzten Systemzustand mit den Messungen des Tra-
ckingsystems vergleichen zu kénnen, wird das erdfeste Koordinatensystem des Tracking-
systems so kalibriert, dass zwei Achsen horizontal nach Norden und Osten zeigen und die
dritte Achse senkrecht nach unten weist. Der Koordinatensystem-Ursprung wird mithilfe
des GNSS-RTK-Empfingers als (@, Ao, ho) eingemessen. Die Orientierung des Tracking-
Ziels mit den fiinf Infrarot-Markern am Quadrokopter (siehe Abbildung 6.1) wird so ein-
gestellt, dass Lage- und Gierwinkel null sind, wenn die Quadrokopterarme horizontal
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Abbildung 6.1: Flugversuch zur Validierung der Sensorfusion: Im Vordergrund sind die
beiden Infrarotkameras des Tracking-Systems zu sehen. Die fiinf hellgrau-
en Kugeln am Quadrokopter sind die Infrarot-Marker

ausgerichtet sind und der Arm mit Rotor 1 (sieche Abbildung 5.1) nach Norden zeigt. Au-
Berdem wird die Position des Tracking-Ziels relativ zur IMU eingemessen, deren Position
die Sensorfusion schitzt.

Zu Beginn des Versuchs wird die Sensorfusion gemafi Abschnitt 4.6.1 im Stillstand initiali-
siert, um die Startwerte des geschétzten Systemzustandes Zo (4.144) und der Schatzfehler-
kovarianzmatrix Py (4.145) zu setzen. Der Flug des Quadrokopters wird hier manuell per
Fernsteuerung gesteuert. Nach dem Abheben werden zunéchst einige Schleifen geflogen,
um eine schnelle Konvergenz der Schétzfehlerkovarianzmatrix zu erlauben. Dann wird der
Quadrokopter immer wieder durch den Erfassungsbereich des Trackingsystems gesteuert,
bevor er gelandet wird. Die Trajektorie des Quadrokopters und der Erfassungsbereich, in
dem die Referenzmessungen des Trackingsystems verfiighar sind, sind in Abbildung 6.2
zu sehen.

Die von der Sensorfusion geschitzte Position (¢, 3\]:_, kaJr)T (4.120) wird zum Vergleich
mit dem Referenzsystem in kartesische Koordinaten umgerechnet (vgl. (4.80), (5.10)):

P (@7 = o) (R + )
P | = | (AT = Xo)(Re + h') cos o (6.1)
ba —(h* = hg)

Bezugspunkt (¢o, Ao, ho) ist dabei der eingemessene Ursprung des Referenzsystems, siehe
oben. Die geschiitzte Positionstrajektorie (p,",p.") ist in Blau auf der Karte in Abbil-
dung 6.2 dargestellt. In Abbildung 6.3 ist der Zeitverlauf der Positionsschitzung aus-
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Abbildung 6.2: Karte Flugversuch zur Sensorfusionsvalidierung

schnittsweise fiir ein Zeitintervall, in dem sich der Quadrokopter {iberwiegend im Erfas-
sungsbereich des Trackingsystems befindet, ebenfalls in Blau zu sehen.

In den beiden Abbildungen ist auch die vom RTK-GNSS-Empfénger gemessene Anten-
nenposition (@, A, ha) dargestellt, umgerechnet in kartesische Koordinaten und in die
Position der IMU, vgl. (4.94):

Pn (@A —©0)(Rn + ha) o
De | = ()‘A - )\0)(~Re + hA) Cosyp | — Cl?d/li (6'2)
Pd —(ha — ho)

Der Modus des GNSS-Empféngers ist an den Farben der Punkte zu erkennen. Wah-
rend eines Grofiteils des Fluges wird im RTK-Fix-Modus (schwarze Punkte) die hochste
Genauigkeit erreicht. Manchmal wechselt der Empfénger kurzzeitig in den RTK-Float-
Modus (orangefarbene Punkte) oder sogar in den Differential-Modus (rote Punkte auf
der Karte). Die Satellitenkonstellation fiir den Zeitpunkt und den Ort des Flugversuchs
ist in Abbildung 2.6 dargestellt. Der GNSS-Empfanger trackt wéhrend des Fluges durch-
schnittlich 21 GPS-, GLONASS- und Galileo-Satelliten' auf den Frequenzbindern? L1,

!'Der Empfang von BeiDou-Satelliten ist in diesem Versuch deaktiviert.
2vgl. Abbildung 2.5
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Abbildung 6.3: Positionsschatzung

L2, L2C, L1OF, El1. Zur Berechnung der Positionslésung verwendet der Empfanger im
Mittel 7 GPS-Satelliten auf zwei Frequenzen.

Die Differenz Aty (4.22) zwischen Giiltigkeits- und Empfangszeitpunkt der GNSS-Mes-
sungen ist in Abbildung 6.3 korrigiert. Die Messungen p,, pe, Pq sind also zu dem Zeit-
punkt dargestellt, zu dem die Sensorfusion sie durch Zuriickrollen um n, Zeitschritte
(4.146) verarbeitet. Das Alter At ist in Abbildung 6.4 fiir den Beispielzeitabschnitt
dargestellt. Aufgrund der hohen CPU-Last des GNSS-Empfingers liegt das Alter im
gesamten Flug zwischen 46 und 143 ms und im Mittel bei 70 ms. Der Zustand der Sen-
sorfusion wird also im Mittel um n, = 7 Zeitschritte zuriickgerollt, bevor der Schatzwert
des Systemzustandes mit den GNSS-Messungen korrigiert wird.
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Abbildung 6.4: Alter Ata der Nachrichten des GNSS-Empfangers
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6.1 Sensorik-Erprobung

Bei der oben beschriebenen Kalibrierung des Trackingsystems verbleiben Restfehler. Um
die dynamischen Fehler der Sensorfusion besser analysieren zu kénnen, wird von den
Referenzmessungen der statische Anteil der Differenz zum Schétzwert der Sensorfusion
abgezogen. Der Koordinatensystem-Ursprung des Trackingsystems wird durch eine Ver-
schiebung um

Apn,r —6 mm
Apy = | Aper | = | 13mm (6.3)
Apd,r 0Omm

so korrigiert, dass die Mediane der Positionsfehler der Sensorfusion (siehe unten in Ab-
bildung 6.9) zu null werden. Die Zahlenwerte von Ap; liegen in der Groflenordnung, die
durch die Einmessung des Koordinatensystem-Ursprungs per RTK-GNSS zu erwarten
ist.

Die um Ap; korrigierten und in die Position der IMU umgerechneten Referenzdaten
Dnyrs Per, Pdy sind in Abbildung 6.3 in Griin dargestellt. Sie haben eine Update-Rate
von 50Hz. In den Zeitabschnitten, in denen die Tracking-Marker nicht von den Infra-
rot-Kameras erkannt wurden, treten Liicken auf. Es ist erkennbar, dass die geschétzte
Position (p,F, p.", ﬁj)T iiberwiegend sehr gut mit der Referenz iibereinstimmt. Die Feh-
lerverteilung des Positionsfehlers iiber den gesamten Flug wird unten in Abbildung 6.9
dargestellt.

Zum Zeitpunkt ¢ = 222s springt die GNSS-Positionsmessung, da der Empfinger die
Phasenmehrdeutigkeit nicht mehr eindeutig auflésen kann und vom RTK-Fix- in den
RTK-Float-Modus wechselt (vgl. RTK auf Seite 62). Gleichzeitig erhéhen sich die vom
GNSS-Empfanger geschitzten Positionsgenauigkeiten, die der Sensorfusion als R 1, (4.20)
zur Verfiigung gestellt werden, z.B. in 6stlicher Richtung von o, = 1,7cm auf 60 cm,
fiir die Hohe sogar auf o, 4 = 1 m. Die Sensorfusion ist in der Lage, die Verschlechterung
der GNSS-Messungen wie gewiinscht ohne grofien Positionsdrift zu {iberbriicken.

Die von der Sensorfusion geschitzten Geschwindigkeiten "+ (4.122) sind in Abbil-
dung 6.5 fiir das Beispiel-Zeitintervall in Blau dargestellt. Die Referenzgeschwindigkeiten
Un,rs Vers Ud,r, die aus der Differentiation der Positionsdaten des Trackingsystems berech-
net werden, sind geglittet in Griin zu sehen. Es sind keine wesentlichen Abweichungen
der geschatzten Geschwindigkeiten von den Referenzgeschwindigkeiten zu erkennen (Feh-
lerverteilung siehe unten in Abbildung 6.9).

Die GNSS-Geschwindigkeitsmessungen 1~76"A sind wie die GNSS-Positionen oben, umge-
rechnet auf die Position der IMU (vgl. (4.101)) und um At verschoben, wieder als
farbige Punkte in Abhéngigkeit vom GNSS-Empfinger-Modus dargestellt.

In Abbildung 6.6 ist die geschétzte Lage §,' T (4.121) umgerechnet in Eulerwinkel in Blau
gegeben. Die Referenz in Griin ist die vom Trackingsystem gemessene Orientierung, die
um

Ap, =2,6° AG, =02  Ap=-28° (6.4)

korrigiert ist. Durch diese Korrektur werden die Mediane der Differenzen zwischen den
Eulerwinkeln von Sensorfusion und Referenz zu null, siehe unten in Abbildung 6.9.
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-1 — vy« ¢, RTK fix - 0, RTK float— ¢ +
| T T T T T T | |
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Abbildung 6.5: Geschwindigkeitsschitzung

Mit den entfernten Lage-Offsets ist in Abbildung 6.6 erkennbar, dass die dynamischen
Abweichungen der geschétzten Lage von der Referenz minimal sind (Fehlerverteilung
sieche unten in Abbildung 6.9). Alle Lageschétzungen bleiben also stabil; dies bestétigt
die Annahme, dass weder das Magnetometer-Update geméafl Abschnitt 4.5.1.3 zur Stiit-
zung des Gierwinkels noch ein Update mit der geschitzten Schwerkraftrichtung geméafl
Abschnitt 4.5.1.4 zur Stiitzung von Nick- und Rollwinkel benétigt werden.

Als verbleibende Zusténde, fiir die keine Referenzmessungen zur Verfiigung stehen, sind
in den Abbildungen 6.7 und 6.8 die geschatzten Beschleunigungs- und Drehratensensor-

Bias, b, und b, (4.122), in Schwarz dargestellt. Zusétzlich sind die geschétzten Standard-
abweichungen der zugehorigen Fehlerzustinde 6ap, ,» GAb, s OAb,. DZW. Gab,, .» OAb, s
OAb,..» die das Kalman-Filter quadriert als Diagonalelemente der Schétzfehlerkovarianz-
matrix Py (2.46) ausgibt, in Grau zu sehen.

Zum Zeitpunkt ¢ = Os ist die Initialisierung beendet, der geschéitzte Zustand wird auf
seinen Startwert 7y (4.144) gesetzt und der Kalman-Filter-Algorithmus startet. Das Kal-

A

man-Filter verdndert sofort — ausgehend von den Startwerten 5570 (4.130), Z_);S’O (4.128) —
das Beschleunigungssensor-Bias in z-Richtung IA)a,Z und die Drehratensensor-Bias um die

x- und y-Achse, Bw,x und Bw,y. Die zugehorigen geschétzten Standardabweichungen der
Fehlerzusténde starten bei oap, 0, 0ap,0 (4.143) und konvergieren sofort. Die anderen

drei Bias Ba,m, lA)my und ZAMZ hélt das Kalman-Filter wahrend der ersten 8 Sekunden, in
denen der Quadrokopter noch steht, fast konstant. Erst als der Quadrokopter abhebt
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Abbildung 6.6: Lageschiatzung
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Abbildung 6.7: Beschleunigungssensor-Bias-Schétzung
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Abbildung 6.8: Drehratensensor-Bias-Schitzung

(t = 8s) und ausreichend Bewegung vorhanden ist, &ndern sich die Schatzwerte und die
geschétzten Standardabweichungen konvergieren.

Nach etwa 30s Flug ist die Konvergenz der geschitzten Standardabweichungen der Be-
schleunigungssensor-Bias-Fehler weitestgehend abgeschlossen. Ab dann bleiben auch die

geschéitzten Beschleunigungssensor-Bias b, recht konstant. Die geschitzten Standardab-
weichungen der Drehratensensor-Bias-Fehler konvergieren bis ca. t = 100s. Die geschétz-

ten Drehratenssensor-Bias E;, verdndern sich in den ersten 30 s stiarker und dann wiahrend
des gesamten Fluges nur noch leicht.

In Abbildung 6.9 sind die kumulativen Haufigkeitsverteilungen der Positions-, Geschwin-
digkeits- und Lagewinkelfehler der Sensorfusionsschéitzwerte gegeniiber dem Referenzsys-
tem dargestellt. Dabei sind die Referenzpositionen wie oben auch um Ap, (6.3) und die
Referenzlagewinkel um Agp,, Af,, A, (6.4) so korrigiert, dass hier die Mediane (die 50%-
Perzentile) der Fehler null betragen. Es lasst sich erkennen, dass die Restfehler nur néhe-
rungsweise normalverteilt sind. Die Haufigkeitsverteilungen sind leicht unsymmetrisch.

Fasst man positive und negative Fehler zusammen, sind 68,3 % (entspricht 1o bei der
Normalverteilung) der dynamischen Positionsfehler in nordlicher, éstlicher und vertikaler
Richtung kleiner als +3,1cm und 95,4 % (20) kleiner als +7cm. Bei den Geschwindig-
keitsfehlern sind 68,3 % kleiner als +3,2cm/s und 95,4 % kleiner als +8,8 cm/s. Es tritt
kein statisches Offset zu den Geschwindigkeiten des Referenzsystems auf. 68,3 % der dy-
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Abbildung 6.9: Kumulative Haufigkeitsverteilung der Sensorfusionsfehler

namischen Nick- und Rollwinkelfehler sind kleiner als +0,5° und 95,4 % kleiner als +1,1°.
Die Gierwinkelfehler sind etwas grofier mit 68,3 % unter 40,9° und 95,4 % unter £2,1°.

Mit diesen Genauigkeiten ist die Sensorfusion geméafl Kapitel 4 gut geeignet fiir die ent-
worfene Regelung und die vorliegende Anwendung. In Abschnitt 6.2 ist die Erprobung
der flachheitsbasierten Regelung und der Trajektoriengenerierung auf Basis des von der
Sensorfusion geschéitzten Systemzustandes dargestellt.

Das hier eingesetzte Erweiterte Kalman-Filter verwendet einen ,loosely coupled* An-
satz, vgl. Seite 129. Eine Auswertung desselben Fluges fiir ein tightly-coupled System,
bei dem anstatt der Positions- und Geschwindigkeitslosungen des GNSS-Empfangers die
Pseudorange- und Deltarange-Messungen verwendet werden, ist in [44] zu finden. Der
tightly-coupled Ansatz hat leichte Vorteile an den Stellen, wo die Positionslésungen des
GNSS-Empfiangers durch den Wechsel des Modus springen (siehe oben), da diese Spriin-
ge auf den Pseudoranges nicht auftreten. Da in [44] die Pseudoranges und Deltaranges
ohne GNSS-Korrekturdaten (vgl. Abschnitt 2.5.3) verwendet werden, sind die statischen
Positionsfehler erwartungsgeméf hier deutlich kleiner als in [44]. Bei den dynamischen
Positions- und Geschwindigkeitsfehlern werden hier leicht bessere Ergebnisse als in [44]
erreicht; die Lagewinkelfehler sind in etwa gleich. In [44] wird vorgeschlagen, die loosely-
und tightly-coupled Ansédtze zu kombinieren, um sowohl die hohe Positionsgenauigkeit
durch RTK als auch die Robustheit bei schlechterem Satellitenempfang ausnutzen zu
kénnen.
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6 Erprobung

6.1.2 Experimenteller GPS- und Galileo-Empfanger im Galileo-Testgebiet

Im Folgenden wird die Erprobung des experimentellen GNSS-Empfingers aus Abschnitt
4.1.2.2 im Galileo-Testgebiet automotiveGATE (Abschnitt 3.5.4) dargestellt [19]. Es wird
in zwei Szenarien gezeigt, dass der Empfanger auf dem Quadrokopter funktioniert und
in der Lage ist, sowohl GPS-Satelliten-Signale als auch Galileo-Pseudoliten-Signale zu
verarbeiten.

Um auch interne Groflen wie die Pseudoranges und Tragerphasenmessungen mit einem
Laptop aufzeichnen zu koénnen, wird der Empfinger im ersten Szenario in einem Pkw
betrieben. Dies erlaubt zudem, grofiere Entfernungen bei hoheren Geschwindigkeiten im
Testgebiet zuriicklegen zu kénnen. Die GNSS-Helixantenne ist auf dem Fahrzeugdach
installiert.

Bei dem Versuch startet der Pkw im Siiden der Fahrdynamikflache des ATC (siehe Abbil-
dung 3.33) und fahrt auf ihr dreimal gegen den Uhrzeigersinn einen Kreis mit etwa 200 m
Durchmesser. Der Pkw verldsst dann die Fahrdynamikfliche im Westen und fahrt siidlich
bis zum Beginn der Beschleunigungsspur, wo die Messung endet. Die vom experimentellen
Empfinger mit 5 Hz berechnete Positionstrajektorie fiir diese Fahrt ist in Abbildung 6.10
in Blau zu sehen. Auflerdem sind die Positionen der Pseudoliten im automotiveGATE
eingezeichnet, vgl. Luftbild in Abbildung 3.33.

400 -
xPSL4

*PSL3
200 -

0 PSL2x
xPSL5

—200

—400 xPSL1

nordliche Position [m]

—600

—— Trajektorie
—800 || x Pseudoliten x PSL6

| | | | | |
—1.000 =800 —600 —400 —-200 0 200 400

ostliche Position [m)]

Abbildung 6.10: Pkw-Trajektorie und Pseudoliten-Positionen im automotiveGATE
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Abbildung 6.11: Offset-korrigierte Pseudoranges zu den Pseudoliten

In diesem Versuch nutzt der Empfianger sowohl Galileo-Pseudoliten- als auch GPS-Satel-
liten-Signale. Es ist aber auch eine Positionierung nur mit Galileo-Pseudoliten oder nur
mit GPS-Satelliten moglich. Der Empféanger bestimmt die Pseudoranges zu den Pseudo-
liten und den GPS-Satelliten-Signalen (siehe Abschnitt 2.5.2.5). Die Pseudoliten-Pseudo-
ranges enthalten zu dem Offset durch das Empfangeruhrenoffset auflerdem ein gemein-
sames Offset durch die unbekannte Pseudoliten-Systemzeit (sieche Abschnitt 3.5.4). Die
Offsets lassen sich im Zuge der Positionslosung bestimmen. Die Zeitverlaufe der mit den
Offsets korrigierten Pseudoranges sind in Abbildung 6.11 fiir die Pseudoliten zu sehen.
Sie entsprechen in etwa den tatsdchlichen Entfernungen zwischen dem Empfianger und
dem jeweiligen Pseudoliten.

Da sich die Pseudoliten nicht bewegen, ist die Bewegung des GNSS-Empféingers in den
Pseudoranges gut zu erkennen. Die Sinus-Kurven zwischen 40 und 150s gehoren zu den
drei gefahrenen Kreisen auf der Fahrdynamikfliche. Die Bewegung in siidliche Richtung
nach Verlassen der Fahrdynamikflache ist an der sich schnell verringernden Pseudorange
zum Pseudoliten 6 (PSL6) zu erkennen, der sich im Siiden befindet. Gleichzeitig vergro-
Bern sich die Pseudoranges zu den nordlichen Pseudoliten 2, 3 und 4.

Das Signal des Pseudoliten 1 (Abbildung 6.11 in Blau) kann bei der Fahrt auf der Fahr-
dynamikfliche mehrmals etwa an der gleichen Stelle nicht mehr getrackt werden und
wird dann wieder reakquiriert. Dies ist auf eine zum Zeitpunkt des Versuchs vergleichbar
schwach eingestellte Signalleistung der Pseudoliten zuriickzufiihren. Die Signalleistungen
der Pseudoliten erreichen im Empfianger nur Triagerrauschverhéltnisse (C/N), die nur
leicht iiber dem im Empfinger konfigurierten Tracking-Schwellwert liegen. GPS-Satelli-
ten-Signale werden mit einem um etwa 5dB hoheren C/N, empfangen. Fiir das Signal des
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Abbildung 6.12: Erprobung des experimentellen GPS- und Galileo-Empféngers auf dem
Quadrokopter im automotiveGATE
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Abbildung 6.13: Positionslésung des experimentellen GNSS-Empfiangers im Quadrokop-

ter-Flug
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weit entfernten Pseudoliten 5 im Westen beginnt der Empfénger zwar mit der Akquisition,
kann es jedoch nicht in ein Tracking tiberfithren.

Im zweiten Szenario wird der experimentelle GNSS-Empfinger auf dem Quadrokopter
getestet. In Abbildung 6.12 ist der Quadrokopter in einem frithen Aufbaustadium mit
dem experimentellen GNSS-Empfianger (Komponenten vgl. Abbildung 4.6) wiahrend des
Fluges im automotiveGATE zu sehen. Die vom Empfénger gesendeten NMEA-Nachrich-
ten werden auf dem Quadrokopter aufgezeichnet. In Abbildung 6.13 ist die auf Basis der
GPS-Satelliten-Signale berechnete Trajektorie, umgerechnet in kartesische Koordinaten,
zu sehen.

Die Ergebnisse dieser ersten Versuche sind vielversprechend. Sie zeigen, dass der experi-
mentelle GNSS-Empfanger auf dem Quadrokopter betrieben werden und sowohl Galileo-
Pseudoliten- als auch GPS-Satelliten-Signale verarbeiten kann. Zur Nutzung des Emp-
fangers in der Sensorfusion fiir den geregelten Flug sind weitere Untersuchungen notwen-
dig.

6.2 Flachheitsbasierte Regelung und Trajektoriengenerierung

Zur experimentellen Validierung der Automatisierung des Quadrokopters in den verschie-
denen Betriebsmodi® werden hier die Ergebnisse mehrerer Flugversuche vorgestellt. Zum
Einsatz kommt dabei die flachheitsbasierte Regelung geméaf Abschnitt 5.2 zusammen mit
den verschiedenen Methoden zur Trajektoriengenerierung aus Abschnitt 5.3. Vorab wird
in Abschnitt 6.2.1 die Rotorschubkalibrierung gemafi Abschnitt 5.1.2.2 vorgestellt.

In den Outdoor-Flugversuchen A1l und A2 wird die flachheitsbasierte Regelung anhand
von horizontalen und vertikalen Spline-Trajektorien geméfl Abschnitt 5.3.2 getestet, siehe
Abschnitt 6.2.2.

In Abschnitt 6.2.3 fliegt der Quadrokopter indoor eine geméfi Abschnitt 5.3.4 von der
MPC generierte Trajektorie als reinen Positionswechsel (Flugversuch B1) und als Positi-
onswechsel mit gleichzeitigem Gieren (Flugversuch B2).

Der Flug mit Joystick-Steuerung geméafl Abschnitt 5.3.3.1 unter Nutzung der Trajektori-
engenerierung mit Kaskadenregelung wird in Abschnitt 6.2.4 als Outdoor-Flugversuch C
vorgestellt.

In Abschnitt 6.2.5 wird die Objektverfolgung geméafl Abschnitt 5.3.3.2, bei der auch die
Trajektoriengenerierung mit Kaskadenregelung zum Einsatz kommt, anhand dreier Out-
door-Flugversuche dargestellt. Im Flugversuch D1 wird ein statisches Zielobjekt aus un-
terschiedlichen Abstdnden und Himmelsrichtungen gefilmt, indem die Kommandos fiir
den Abstand und den Azimut zum Zielobjekt verdndert werden. Auflerdem wird ein be-
wegtes Zielobjekt verfolgt: Im Flugversuch D2 fahrt das Zielobjekt auf einer Geraden und
das Azimut-Kommando wird variiert. Im Flugversuch D3 bewegt sich das Zielobjekt auf
einem Halbkreis bei konstantem Abstands- und Azimut-Kommando.

3Betriebsmodi: siche Abschnitt 3.3.1
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Der Systemzustand wird wahrend der Outdoor-Fliige durch die Sensorfusion geméafl Ka-
pitel 4 geschétzt, deren Erprobung in Abschnitt 6.1.1 dargestellt ist.

6.2.1 Schubkalibrierung

Zu Beginn jedes Flugversuches werden die Rotorschiibe gemé&fl Abschnitt 5.1.2.2 im
Schwebeflug kalibriert. Dies wird iiber die QC Cam Ctrl App kommandiert, siehe Abbil-
dung 3.16. Der Kalibrierungsvorgang wird hier anhand eines Outdoor-Fluges dargestellt.
In [45] ist eine detaillierte Auswertung fiur eine Indoor-Kalibrierung zu finden. Abbil-
dung 6.14 zeigt die Zeitverlaufe fiir zwei Kalibrierungen direkt hintereinander wéhrend
eines Outdoor-Fluges bei fast Windstille.

Zur Ermittlung der Rotorschub-Kalibrierungsfaktoren A; (5.24) werden die komman-
dierten Rotorschubkrifte Fig; im Schwebeflug aufgezeichnet, siehe mittlerer Graph in
Abbildung 6.14. Der Start und das Ende jedes Aufzeichnungsintervalls sind mit S und E
markiert.
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Abbildung 6.14: Schubkalibrierung wihrend des Schwebefluges
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Aus den im Intervall gemittelten Fjg, werden dann auf dem Quadrokopter geméaf (5.26)
die Kalibrierungsfaktoren A berechnet. Dabei wird die Quadrokopter-Masse m benutzt,
die vor jedem Flug mit einer Waage bestimmt und per Rcon* auf dem Quadrokopter ein-
gestellt wird. Zu den mit A markierten Zeitpunkten werden jeweils die neu bestimmten
Kalibrierungsfaktoren angewendet und die bis dahin aktiven iiberschrieben. Die jeweils
aktiven Kalibrierungsfaktoren A\, sind im unteren Graphen von Abbildung 6.14 zu se-
hen.

Der obere Graph von Abbildung 6.14 zeigt die vom Regler gestellten Rotorschubkréfte
Fy, (5.110) vor der Division (5.111) durch A;. Im Schwebeflug sollte jeder Rotor im Mittel
ein Viertel der Quadrokopter-Gewichtskraft als Schub aufbringen. Nach der ersten Kali-
brierung zeigen die F};. genau dies: sie bewegen sich gleichméfig um den zu erwartenden
Schwebeschub von Fy, = mg/4 (gestrichelte, magentafarbene Linie). Vorher weicht der
Schub Fi4 des rechten Rotors stark davon ab, der initiale Kalibrierungsfaktor A4 passte
nicht. Nach den Kalibrierungen ist Ay mit ca. 0,72 der kleinste Kalibrierungsfaktor. Der
effektive® Schub des rechten Rotors ist also deutlich kleiner als vom Rotorschubmodell
(5.22) préadiziert. Dies ist auch an Figy zu sehen: Der kommandierte Schub des rechten
Rotors muss grofier als der der anderen sein, um auf der Stelle zu schweben. Alle \j sind
kleiner als eins. Die auf der Schubwaage gemessenen Rotorschiibe, die Grundlage fiir das
Rotorschubmodell mit den Polynom-Koeflizienten a; geméfl Tabelle 5.2 sind, sind also
groffer als die im Flug.

6.2.2 Flachheitsbasierte Regelung

In diesem Abschnitt wird die flachheitsbasierte Regelung mit vorgegebenen Trajektorien
als FiithrungsgroBen ;¢ (5.115d) im Outdoor-Flugversuch erprobt. Es werden die Spline-
Trajektorien aus Abschnitt 5.3.2 im Flugversuch A1l als horizontale und im Flugver-
such A2 als vertikale Solltrajektorien relativ zur initialen Quadrokopterposition verwen-
det. Die Kommandierung erfolgt iiber Events in der QC Cam Ctrl App (vgl. Abschnitt
3.3.3).

Die gleichen Spline-Trajektorien werden verwendet, um einen statischen Wegpunkt anzu-
fliegen. Dazu werden die Spline-Trajektorien bei der Kommandierung onboard passend
in Lange und Zeit skaliert, siehe Abschnitt 5.3.2. Skalierte vertikale Spline-Trajektorien
werden zum automatischen Starten und Landen eingesetzt, vgl. ,Startphase® auf Sei-
te 197.

Flugversuch Al ,,Spline-Trajektorie horizontal* Zur Validierung der horizontalen Re-
gelung kommen Spline-Trajektorien 5. Grades zum Einsatz (vgl. Abbildung 5.9). Eine
solche Trajektorie wurde auch fiir die simulative Erprobung in Abschnitt 5.5 verwen-
det. Die Positionswechsel-Trajektorien o und ihre Ableitungen 9s, 2, yé?s) , ?/543 , die
in zwei Skalierungen als Fiihrungsgréfien auf den Ost-Kanal gegeben werden, sind in

4Rcon: sieche Abbildung 3.10
5Dies kann auch an einer ungleichméifigen Masseverteilung liegen.
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Abbildung 6.15: Flugversuch A1l ,Spline-Trajektorie horizontal“: Trajektorienfolgerege-
lung, Ost-Kanal
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6.2 Flachheitsbasierte Regelung und Trajektoriengenerierung

Abbildung 6.15 als blaue Kurven dargestellt. Zu den Zeitpunkten ¢ = 2s und 11s wird je-
weils ein Positionswechsel iber 2m (max. Geschwindigkeit 1,9 m/s, max. Beschleunigung
3m/s?) und zum Zeitpunkt ¢ = 20 s ein Positionswechsel iiber 3m (max. Geschwindigkeit
2m/s, max. Beschleunigung 2,15 m/s?), jeweils hin und zuriick, kommandiert.

Neben den Fithrungsgréfien sind in Abbildung 6.15 auch die anderen Grofien der Regler-
kaskaden (5.113) der Trajektorienfolgeregelung (vgl. Abbildung 5.7) fiir den Ost-Kanal
gegeben. In Graph a ist zu sehen, dass die Position ¢o des Quadrokopters in Ostlicher
Richtung in Magenta recht gut mit der Positionstrajektorie ys ¢ tibereinstimmt. Die maxi-
male Abweichung betragt 60 cm. Der Integrierer (5.113c) wird fiir die horizontalen Kanéle
nicht verwendet, damit ist hg o gat = 0. Die Hilfsstellgrofie ha 1 gat in Griin ergibt sich daher
gemifl (5.113b) aus dem negativen Positionsfehler yo s — g2 multipliziert mit dem Uber-
tragungsbeiwert Lo (Tabelle C.3). ha 1 gat iiberschreitet nicht die Beschrankung A2 1 jim
(Tabelle C.4) in Rot, damit ist hg 1 gat = h2 1.

Die Extrema der Geschwindigkeit ¢ in Graph b in Magenta erreichen nicht ganz die Ex-
trema der Fiihrungsgréfie 92 in Blau. Der Geschwindigkeitsfehler ergibt zusammen mit
der Hilfsstellgréfe ho 1 sat des Positionsreglers in Schwarz gemaf (5.113b) die Hilfsstell-
grofle hg o, die ihre Beschrankung hg o jim = 5m/ s? (abweichend von Tabelle C.4) auch
nicht iiberschreitet.

Der Beschleunigungsregler ist in Graph ¢ dargestellt. In Magenta ist die im Regler verwen-
dete, gemiB (5.116) geschitzte Beschleunigung #j» zu sehen. Hier wird kein Stérgrofen-
Beobachter verwendet, daher ist a5 = 0 (die Flugversuche C, D1 — D3 verwenden den
StorgroBen-Beobachter, fiir Details siehe Flugversuch D3 ab Seite 233). In Grau ist die ge-
schiitzte Beschleunigung a, (5.14) dargestellt, deren gleitender Mittelwert ein Offset zu gjo
aufweist, das wahrscheinlich auf eine Stérung durch Wind zuriickzufithren ist. Die Hilfs-
stellgroBe ho 3 geméaf (5.113b) bleibt auch unter der Beschrankung hg 3 1im = 9m/ s3.

In Graph d fiir den Ruckregler stimmt der gemaf} (5.117) geschétzte Ruck ggg) in Magenta

gut mit der Ruck-Fiihrungsgrofie yéi) in Blau iiberein, sodass sich die Hilfsstellgroie ho 4
in Griin tiberwiegend aus ho 3¢t in Schwarz ergibt. Die Beschrénkung hg 4 jim = 190m/ st

wird von hg 4 nicht tiberschritten.

Die Stellgrofle & ist in Graph e in Griin dargestellt. Sie setzt sich geméaf$ (5.113a) aus der
Fithrungsgrofie yg‘s) in Blau und der Hilfsstellgroe ho 4 ¢at in Schwarz zusammen.

Flugversuch A2 ,,Spline-Trajektorie vertikal“ Auf den Vertikalkanal wird eine Spline-
Trajektorie 2. Grades gegeben, siehe blaue Kurven in Abbildung 6.16. Es wird zweimal
eine Hohendnderung von 30 cm mit einer maximalen Geschwindigkeit von 0,4m/s und
einer maximalen Beschleunigung von 1m/s? kommandiert. Der Quadrokopter folgte der
Hohenvorgabe sehr gut; die vertikale Position ¢j3 in Graph a in Magenta weicht kaum
von der Fithrungsgrofle y3 ¢ ab. Der maximale Hohenfehler betrégt 3,5 cm. Der Ausgang
hs,o des Integrierers (5.113c), der fiir den Vertikal-Kanal aktiv ist und die Beschrankung
h3,0,1im nicht iiberschreitet, ist in Schwarz dargestellt. Die resultierende Hilfsstellgrofie
h3,1 in Griin hélt wiederum ihre Beschréankung h3 1 1im in Rot mit groer Reserve ein.
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Abbildung 6.16: Flugversuch A2 ,Spline-Trajektorie vertikal“: Trajektorienfolgeregelung,
Vertikalkanal

Die vertikale Geschwindigkeit 3 in Graph b in Magenta stimmt ebenfalls gut mit der
Fithrungsgrofle 33 in Blau iiberein. Aus deren Differenz und h3 1 at in Schwarz ergibt
sich gemaf (5.113b) die Hilfsstellgrofe hs o des Geschwindigkeitsreglers in Griin, die ihre
Beschrankung h3 1 1im in Rot nicht iiberschreitet.

In Graph c ist in Grau die geschitzte Beschleunigung a4 geméaf (5.14) gegeben. Ihr
gleitender Mittelwert stimmt sehr gut mit der vorgesteuerten Fiihrungsgréfe 43 s in Blau
iiberein. Dies ist auch auf die Schubkalibrierung zuriickzufiithren. Die Stellgréfle &3 in
Griin ergibt sich geméf (5.113a) aus der Summe von §j3 s und h3 2t in Schwarz. Aus &3
wird gemaf (5.106) die Systemstellgrofie uy berechnet, hier mit asq = 0.

Fazit flachheitsbasierte Regelung Die flachheitsbasierte Regelung geméafl Abschnitt 5.2
konnte in den Outdoor-Flugversuchen A1 und A2 erfolgreich validiert werden. Das Sys-
tem folgt den Solltrajektorien trotz externer Stérungen ohne signifikante Abweichungen.
Es ist hervorzuheben, dass es durch die Vorsteuerung aller Ableitungen — wie schon in
der Simulation (siehe Abschnitt 5.5) — zu keiner merklichen Verzégerung im Folgever-
halten kommt. Die entwickelte flachheitsbasierte Regelung ist somit wie erwartet fiir die
Trajektorienfolge sehr gut geeignet.
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6.2 Flachheitsbasierte Regelung und Trajektoriengenerierung

6.2.3 MPC-Trajektoriengenerierung

Die Trajektoriengenerierung mit MPC aus Abschnitt 5.3.4 wird zusammen mit der flach-
heitsbasierten Regelung im Indoor-Flugversuch erprobt [18], siehe Abbildung 6.17.

Da der GNSS-Empfinger indoor nicht eingesetzt werden kann, wird das Infrarot-Tra-
ckingsystem genutzt, siche Abschnitt 3.5.2. Das Trackingsystem bestimmt die Position
und Orientierung des Tracking-Baums, der oben auf dem Quadrokopter montiert ist (siehe
Abbildung 6.17). Daraus kann der Quadrokopter die Position des Ursprungs des korper-
festen Koordinatensystems und dessen Orientierung berechnen. Fiir die Regelung ist die
Updaterate von 60 Hz ausreichend hoch und die Latenz {iber WLAN klein genug. Da-
her wird hier beim Indoorflug auf eine Sensorfusion mit Kalman-Filter geméafl Kapitel 4
verzichtet. Die Geschwindigkeit wird durch Differentiation der Trackingsystem-Positi-
onsdaten auf dem Quadrokopter berechnet. Als Drehraten werden die Bias-korrigierten
Drehraten der IMU genutzt. Das Drehraten-Bias wird im Stillstand initialisiert (4.128)
und dann konstant gehalten.

Wie bei den Flugversuchen A1l und A2 wird kein Stoérgréfien-Beobachter verwendet, d. h.
es gilt @ = 0. Da die Beschleunigungen geméafl (5.116) geschétzt werden, werden die
Beschleunigungssensoren hier nicht benétigt.

In den Flugversuchen umgesetzt wird das Szenario 1 von Seite 191 mit der Positions-
wechsel-Trajektorie geméfl Abbildung 5.12. Hierbei handelt es sich um die gleiche Spline-
Trajektorie 5. Grades wie auch im Flugversuch Al, die aufgrund des beschrinkten Er-
fassungsbereichs des Infrarot-Trackingsystems auf eine Distanz von 30 cm zwischen den
beiden Positionen skaliert wird. Zu Beginn der Versuche werden die Rotorschiibe geméafl
Abschnitt 5.1.2.2 kalibriert.

Abbildung 6.17: Quadrokopter im Indoor-Flugversuch
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Abbildung 6.19: Flugversuch B2 ,,MPC-Trajektorie horizontal mit Gieren*
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6.2 Flachheitsbasierte Regelung und Trajektoriengenerierung

Flugversuche B1 ,,MPC-Trajektorie horizontal* und B2 ,,MPC-Trajektorie horizontal
mit Gieren“ FEs werden zwei Fliige durchgefiihrt: im Flugversuch Bl wird ein reiner
Positionswechsel und im Flugversuch B2 ein Positionswechsel mit gleichzeitigem Gieren
geflogen. Die Ergebnisse sind in den Abbildungen 6.18 und 6.19 dargestellt.

Die unteren Graphen der beiden Abbildungen zeigen jeweils die von der MPC generierten
Stellgrofien Uy = pgls) (und Uy = 1)) (5.165) und die Ausgéinge & (und &) (5.113a) der
Trajektorienfolgeregelung.

In Graph a von Abbildung 6.18 ist zu sehen, dass die Ost-Solltrajektorie p, ref beim reinen
Positionswechsel wie gewiinscht eingeregelt wird. Beim gleichzeitigen Gieren bleibt die
Abweichung von der Ost-Solltrajektorie vergleichbar klein (Abbildung 6.19, Graph a). Der
Gierwinkel folgt der Solltrajektorie 1, ebenfalls gut, siehe Abbildung 6.19, Graph b.

Fazit MPC-Trajektoriengenerierung Die Flugversuche B1 und B2 demonstrieren, dass
die MPC-Trajektoriengenerierung fiir den Betrieb auf dem Quadrokopter gut geeignet
ist. Sie erzeugt Trajektorien, die von der flachheitsbasierten Regelung erfolgreich einge-
regelt werden konnen. Die flachheitsbasierte Regelung zeigt auch hier im Indoorflug ein
sehr gutes Trajektorienfolgeverhalten ohne wesentliche Regelabweichungen. Die Versuche
verdeutlichen die Entkopplung der Systemkanéle durch die flachheitsbasierte Zustands-
riickfithrung: Die translatorischen Kanéle und der Gier-Kanal lassen sich wie erwartet
unabhéngig voneinander einregeln und beeinflussen sich gegenseitig nicht.

6.2.4 Flug mit Joystick

Beim Flug mit Joystick geméfl Abschnitt 5.3.3.1 wird die Trajektoriengenerierung mit
Kaskadenregelung und die flachheitsbasierte Regelung genutzt. Die Kommandierung er-
folgt iiber den 6-Achs-Joystick des ControlPads (vgl. Abschnitt 3.3.2), siehe Abbildung
6.20. Mit der Joystick-Steuerung kann der Operator beliebige Manéver fliegen oder auch
ein Zielobjekt manuell verfolgen. Hier wird exemplarisch die horizontale Steuerung mit
Joystick im Outdoor-Flug gezeigt.

¥ 5

: | wwuw
¥/

i

Abbildung 6.20: Steuerung des Quadrokopters mit dem 6-Achs-Joystick des ControlPads
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Abbildung 6.21: Flugversuch C ,Joystick“: Geschwindigkeit und Position in nérdlicher
Richtung

Flugversuch C , Joystick“ In Abbildung 6.21 sind die Geschwindigkeit und die Position
in nordlicher Richtung fiir den Flug mit Joystick-Kommandos dargestellt. Das Joystick-
Geschwindigkeitskommando vy, joy geméf (5.139) ist im oberen Graphen in Schwarz zu
sehen. Aus diesem Kommando berechnet die Trajektoriengenerierung mit Kaskadenrege-
lung in (5.134) mit den Parametern aus den Tabellen C.5 und C.6 die Fithrungsgréfien
(5.135) uw.a. fiir Position y; s und Geschwindigkeit 9 ¢ in nérdliche Richtung, die als grii-
ne Kurven dargestellt sind. 9 s folgt dem Joystick-Geschwindigkeitskommando vy, joy Wie
gewiinscht ohne Uberschwingen und unter Beachtung der Beschrinkungen fiir Geschwin-
digkeiten, Beschleunigungen, Ruck etc., vgl. Entwurf in Abschnitt 5.3.3.1.

Die flachheitsbasierte Regelung aus Abschnitt 5.2 regelt die vorgegebene Geschwindig-
keits- und Positionstrajektorie 71 ¢ und y1¢ ein. Die héheren Ableitungen der Fiithrungs-
groflen (5.135) sind dabei als Vorsichtsmafinahme ab der zweiten Ableitung (41 sj2s) =
ﬁnfsk zu null gesetzt. Die resultierende Geschwindigkeit ©,, und Position p,, des Quadro-
kopters in noérdlicher Richtung sind in Abbildung 6.21 blau eingezeichnet. Sie folgen den
Fiihrungsgrofien 91 ¢ und y; ¢ ohne gréfere Abweichungen.

Wiéhrend der Quadrokopter in nérdlicher Richtung den Joystick-Kommandos folgt, sind
die Sollwerte fiir die 6stliche und vertikale Position sowie fiir den Gierwinkel konstant. Die
maximale Positionsabweichung in 6stlicher Richtung betrdgt 22 cm und die in vertikaler
Richtung 4 cm. Der maximale Gierwinkelfehler liegt bei 8°.
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6.2 Flachheitsbasierte Regelung und Trajektoriengenerierung

Fazit Flug mit Joystick Wie in Flugversuch C zu sehen ist, ldsst sich der Quadro-
kopter wie gewiinscht mit dem 6-Achs-Joystick des ControlPads per Hand steuern. Die
Trajektoriengenerierung mit Kaskadenregelung generiert aus den Joystick-Kommandos
Trajektorien, die die eingestellten Beschrankungen berticksichtigen und von der flach-
heitsbasierten Regelung prézise umgesetzt werden. Der Joystick-Betriebsmodus erlaubt
damit neben der automatischen Objektverfolgung, die im néchsten Abschnitt demons-
triert wird, die manuelle Steuerung eines oder mehrerer Kanéle durch den Operator.

6.2.5 Objektverfolgung

In diesem Abschnitt werden die Outdoor-Flugversuche zur Erprobung der Objektver-
folgung geméfl Abschnitt 5.3.3.2 dargestellt. Wie bei der Joystick-Steuerung finden die
Trajektoriengenerierung mit Kaskadenregelung und die flachheitsbasierte Regelung Ver-
wendung. Das Zielobjekt fiihrt die Ziel-Einheit mit, die die GNSS-RTK-Position iiber
das XBee-Mesh-Netzwerk an den Quadrokopter sendet, vgl. Abschnitt 3.4. Hier wird als
Zielobjekt exemplarisch das etwa 1 m lange Testfahrzeug genutzt, das in Abbildung 3.30
zu sehen ist. Alternativ konnten natiirlich auch z.B. andere Fahrzeuge oder Personen
verfolgt werden.

Command mode

CHANNELS

QC horizontal target 2
2m distance: 5m 50 m
-180° angle to target: 89,5° 180°
QC vertical hold
QC yaw target 2
Gimbal pitch target 2
Gimbal roll target 2

SET COMMAND MODE

Hold all

Abbildung 6.22: Kommandierung Abstand (,,distance“) und Azimut (,angle to target®)
zur Objektverfolgung in der QC Cam Ctrl App
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Es werden drei verschiedene Flugversuche vorgestellt:

e Flugversuch D1 ,,Statisches Ziel*“: Zielobjekt hilt Position, Anderung des Ab-
stands-Kommandos d.pg und des Azimut-Kommandos aemg

e Flugversuch D2 ,,Objektverfolgung Gerade“: bewegtes Zielobjekt auf Gerade,
Anderung des Azimut-Kommandos omq bei konstantem demq

e Flugversuch D3 ,,Objektverfolgung Halbkreis*“: bewegtes Zielobjekt auf
Halbkreis, Kommandos dcmg und aemg konstant

Flugversuch D1 ,Statisches Ziel* Es wird ein statisches Zielobjekt aus unterschied-
lichen Abstidnden und Himmelsrichtungen gefilmt. Der Operator dndert dazu iiber die
QC Cam Ctrl App auf dem ControlPad die Sollwerte fiir den Abstand § (5.120) zum
Zielobjekt und den Azimut « (5.121), aus dem das Zielobjekt gefilmt werden soll, siehe
Abbildung 6.22. Die Hohe wird dabei vom Quadrokopter konstant gehalten.

In diesem Fall sendet die Ziel-Einheit die statische Position an den Quadrokopter. Alter-
nativ konnte sie als ,,Point-Of-Interest® iiber die QC Cam Ctrl App vorgegeben werden.

Die Verlaufe der Kommandos fiir 6 und « sind in Abbildung 6.23 dargestellt. Zunéchst
ist dema = 4,3m und der Operator dndert das Azimut-Kommando aengq von 159° konti-
nuierlich auf 86°. Dann bleibt a¢ng konstant und ab ¢ = 14s wird dcmg nach und nach
auf 2,6 m verringert. Schliefflich wird nochmal q¢ngq zunéchst kontinuierlich und dann
sprungformig verdndert. Bei t = 40s ist der Unterschied zwischen acpng und oy gut zu

i — Oemd — 0r — 6 fiir (yLS?y?,S)iS

41
B
) 3+
2
ool S=
s O
—100
— Qcmd Qr o fiir (y1,s, y27s) —
I I I I I | | | |
0 9 10 15 20 25 30 35 40 45
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Abbildung 6.23: Flugversuch D1 ,Statisches Ziel*: Abstand zum Zielobjekt § und Azi-
mut «
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Abbildung 6.24: Flugversuch D1 ,,Statisches Ziel“: nérdl. und 6stl. Position, Gierwinkel

erkennen: Wahrend apq durch das Kommando des Operators springt, verringert sich a;
gemdB (5.143) rampenférmig mit einer Rate von cyim &~ 44° (5.144). Auch die Ande-
rungen von §, sind geméf (5.142) rampenférmig mit der maximalen Anderungsrate Stim,
dies ist jedoch in Abbildung 6.23 kaum zu erkennen, da in J¢mq keine groflen Spriinge
vorkommen.

Die aus dem zeitlichen Verlauf von 6, und o, resultierende gewiinschte Position pe des
(5.145) des Quadrokopters ist in Abbildung 6.24 und auf der Karte in Abbildung 6.25
als schwarze Kurve zu sehen. Auf der Karte erscheint pj, qes als zwei Kreisbogen mit den
Radien 6, ; um die Position pt n. des Zielobjekts in Rot.

Als griine Kurven sind in den Abbildungen 6.24 und 6.25 die durch die Trajektoriengene-
rierung mit Kaskadenregelung (5.146), (5.134) mit den Parametern aus Tabellen C.5 und
C.6 berechneten Positions-Fithrungsgrofien (y1s,y2.5)7 = (Pns,Pes)? (5.135) dargestellt.
y1,s und yo s folgen den gewiinschten Positionen p,, qes bzZw. pe des Ohne Uberschwingen und
halten dabei die gewiinschten Beschrankungen fiir Geschwindigkeiten, Beschleunigungen,
Ruck etc. ein, vgl. Seite 187.

Die durch die ﬂachheitsbasierte Regelung eingeregelten und durch die Sensorfusion ge-
schétzten Positionen py. des Quadrokopters sind in den Abbildungen 6.24 und 6.25 blau
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Abbildung 6.26: Flugversuch D1 ,Statisches Ziel“: kommandierte Gimbal-Nick- und Roll-
winkel

226



6.2 Flachheitsbasierte Regelung und Trajektoriengenerierung

eingezeichnet. Man erkennt, dass die Ist-Positionen den Fithrungsgréfien in Griin gut fol-
gen. Die maximale Abweichung betrigt unter 40cm bei ¢t = 11,55 in ndrdlicher und ca.
80cm bei t = 42s in westlicher Richtung. Der aus den Ist-Positionen ﬁ'ne resultierende
Abstand § zum Zielobjekt und Azimut & sind in Abbildung 6.23 in Blau dargestellt.

Im unteren Graphen von Abbildung 6.24 ist in Schwarz der zur Objektverfolgung not-
wendige Quadrokopter-Gierwinkel e, der gemaf (5.132) fiir die aktuelle Quadrokop-
terposition ﬁ’ne und v4es = 0 berechnet wird, dargestellt. Die griine Kurve ist die daraus
mit (5.147), (5.137) berechnete Gierwinkel-Trajektorie y4s = 1)s. Zwischen ¢ = 40 bis
t = 45s ist die Beschrinkung der Gierrate auf ¢y, = 20 °/s erkennbar. Der tatséichliche
Gierwinkel @ des Quadrokopters folgt der Fithrungsgrole y4 ¢ ohne grole Abweichungen
mit einem maximalen Fehler von unter 9°.

In Abbildung 6.26 sind die wahrend des Flugversuchs kommandierten Gimbal-Nickwin-
kel 0. (5.129) und Gimbal-Rollwinkel . (5.128) zu sehen. Der Nickwinkel 6. korreliert
erwartungsgeméafl mit dem Abstand $ zum Zielobjekt in Abbildung 6.23, da die Hohe von
Zielobjekt und Quadrokopter in etwa konstant bleiben. Der Rollwinkel ¢, ist iiberwie-
gend null, da das Zielobjekt zu weit weg ist, als dass eine Verfolgung durch den Gimbal-
Rollwinkel sinnvoll wére, siehe Erlauterungen auf Seite 179. Erst wenn (. (5.127) unter
die Schwelle (¢ lim,p,2 = —30° fillt, wird ein Rollen der Kamera kommandiert.

Bei der Verfolgung soll das Zielobjekt bestmoglich mittig im Kamerabild gehalten werden.
Um zu analysieren, wie gut dies erreicht wird, wird das Video der Quadrokopter-Kamera
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Abbildung 6.27: Flugversuch D1 ,Statisches Ziel“: Positionen des Zielobjekts im Video
(blaue Kreuze), Videobild zum Zeitpunkt ¢ = 5,2 sec
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Abbildung 6.28: Flugversuch D1 ,,Statisches Ziel“: Gierwinkelfehler A und Nickwinkel-
fehler Af aus Videoauswertung

ausgewertet. Dazu wird alle 0,5s die Position des Zielobjekts (GNSS-Antenne) im Video-
bild markiert, siche blaue Kreuze in Abbildung 6.27. Zu erkennen ist, dass das Zielobjekt
nicht ganz mittig (schwarzes Kreuz), sondern mit einem Offset nach oben gefilmt wird.
Auflerdem tritt ein Ausreifler nach links auf.

Mit (3.1), (3.2) konnen die Koordinaten (u,v) der Bildpixel in die Winkel «, und «,
umgerechnet werden. Aus ihnen kénnen der Gierwinkelfehler A des Quadrokopters und
der Nickwinkelfehler Af des Gimbals mit Ay = —a,, und Af = —a,, bestimmt werden, die
in Abbildung 6.28 iiber der Zeit aufgetragen sind. Der Gierwinkelfehler At entspricht dem
v aus (5.131). Der Median des Gierwinkelfehlers betragt —0,7°, der des Nickwinkelfehlers
—2,2°. Das Maximum des Gierwinkelfehlers von 29° tritt bei t = 44 s zu einem Zeitpunkt
auf, zu dem die Beschrankung der Gierwinkel-Trajektorie y4¢ auf Yim aktiv ist, vgl.
Abbildung 6.24. Die Abweichung ist auch als Differenz zwischen der blauen und der
schwarzen Kurve im unteren Graphen von Abbildung 6.24 zu erkennen.

Flugversuch D2 ,,Objektverfolgung Gerade” Das Zielobjekt bewegt sich auf einer ge-
raden Strecke und der Operator verandert das Azimut-Kommando a¢mnq. Das Abstands-
Kommando d.,gq bleibt konstant und die Hohe wird gehalten.

Die gerade Trajektorie des Zielobjekts ist in Rot auf der Karte in Abbildung 6.29 dar-
gestellt. Die Geschwindigkeit des Zielobjekts betrigt nach dem Beschleunigen jeweils
1,8m/s. Das Abstandskommando 6, ist durchgehend ca. 3 m. Der kommandierte Azimut
Qemd Wird mehrfach durch den Operator verdndert, vgl. Abbildung 6.30. Wenn die An-
derungsrate von oemq liber +dyim 1 (5.144) liegt, dndert sich o, wie im vorhergehenden
Flugversuch geméf (5.143) maximal mit einer Rate von £duim .
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Abbildung 6.29: Karte des Flugversuchs D2 , Objektverfolgung Gerade“, oben: Hinfahrt,
unten: Riickfahrt

Der zeitliche Verlauf der gewiinschten Position pe des (5.145) des Quadrokopters, die sich
aus &, und «; ergibt, ist in den oberen beiden Graphen von Abbildung 6.31 als schwarze
Kurve dargestellt. Die Position des Zielobjekts p; e ist jeweils als rote Kurve eingezeich-
net. Die Ziel-Einheit sendet diese Position mit einer Update-Rate von 0,1 Hz. Die kleinen
Stufen in den roten Kurven sind darauf zuriickzufiihren, dass einzelne Nachrichten mit
der Zielposition bei der Ubertragung im XBee-Mesh-Netzwerk® verloren gehen. Zwischen
zwei Updates wird die Position des Zielobjekts nicht pradiziert, sondern jeweils das letzte
Update verwendet. Dies fithrt auch zu den Zacken in den schwarzen Kurven fiir pie des,
die auch auf der Karte in Abbildung 6.29 vor allem in Bereichen, in denen sich o, schnell

6X Bee-Mesh-Netzwerk: sieche Abschnitt 3.4
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Abbildung 6.30: Flugversuch D2 , Objektverfolgung Gerade“: Abstand zum Zielobjekt §
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Abbildung 6.31: Flugversuch D2 , Objektverfolgung Gerade“: nérdliche und 6stliche Po-
sition, Gierwinkel
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Abbildung 6.32: Flugversuch D2 ,Objektverfolgung Gerade*: Positionen des Zielobjekts
im Video (blaue Kreuze), Videobild zum Zeitpunkt ¢ = 13 sec

dndert, sichtbar sind.

Die auf Basis von fie des mit (5.146), (5.134) generierten Positions-Trajektorien (y1 s,y2.5)7
sind in den Abbildungen 6.29 und 6.31 wieder als griine Kurven eingezeichnet. Wie im
vorhergehenden Flugversuch folgen die Fiithrungsgrofien y; s und y9 ¢ fiir die flachheitsba-
sierte Regelung wie beabsichtigt den gewiinschten Positionen f,. qes ohne Uberschwingen
und unter Beachtung der Beschrankungen.

Die blauen Kurven in den Abbildungen 6.29 und 6.31 zeigen wieder die Positionen ﬁ’ne
des Quadrokopters. Auch hier folgen die Ist-Positionen den Fiithrungsgréfien in Griin ohne
groflere Abweichungen. Die Positionsfehler sind maximal wiahrend der Transienten von a
und betragen dort maximal 75 cm in nordlicher und 6stlicher Richtung. In Abbildung 6.30
sind die aus den Fiihrungsgréfien y; s und yo s und den Ist-Positionen ﬁ'ne resultierenden
Absténde 0 und Azimute « in Griin bzw. Blau eingezeichnet.

Der mit (5.132) fiir die Objektverfolgung berechnete, gewiinschte Quadrokopter-Gierwin-
kel tqes 1 ist im unteren Graphen von Abbildung 6.31 zu finden. Auch hier ist in Griin
die daraus berechnete Gierwinkel-Trajektorie y4 ¢ mit einer beschrinkten Anderungsrate
von i, = 20 °/s dargestellt. Der Quadrokopter folgt dieser Fithrungsgréfie mit einem
maximalen Gierwinkelfehler von unter 12°.

Die Positionen des Zielobjekts im Videobild sind in Abbildung 6.32 wieder als blaue Kreu-
ze dargestellt. Der mit (3.1), (3.2) aus den Bildpunkten (u,v) berechnete Quadrokopter-
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Abbildung 6.33: Flugversuch D2 ,Objektverfolgung Gerade“: Gierwinkelfehler At und
Nickwinkelfehler Af aus Videoauswertung

Gierwinkelfehler Ay = —aq, und der Gimbal-Nickwinkelfehler A8 = —a,, sind in Ab-
bildung 6.33 zu sehen. Bei diesem Flugversuch betrégt der Median des Gierwinkelfehlers
—8,2° und der des Nickwinkelfehlers —2,5°, vgl. Anhdufung der Positionen des Zielobjekts
oben rechts der Mitte in Abbildung 6.32.

Die Extrema des Gierwinkelfehlers treten wie beim Flugversuch D1 in den Bereichen
auf, in denen die Gierwinkel-Trajektorie y4s durch die Beschrénkung auf Ui stirker
von 1qes abweicht, siehe Abbildung 6.31. Durch die Drehratenbeschrankung schafft es
der Quadrokopter in diesen Situationen nur mit Verzégerung, sich so zum Zielobjekt zu
drehen, dass es mittig im Bild ist. Auch beim groBten Gierwinkelfehler von 42° (Ausreifler
im Videobild nach links) bleibt das Zielobjekt aufgrund des Kamera-Sichtfeldes von +62°
(vgl. Abbildung 3.8) im Bild. Es ist zu erwarten, dass sich die Gierwinkelfehler durch eine
Anhebung von ¢1im reduzieren lassen.
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6.2 Flachheitsbasierte Regelung und Trajektoriengenerierung

Flugversuch D3 ,,Objektverfolgung Halbkreis* Das Zielobjekt folgt einer in etwa halb-
kreisférmigen Trajektorie mit einer Geschwindigkeit von 1,2m/s. Diese Trajektorie pj e
ist auf der Karte in Abbildung 6.34 in Rot dargestellt. Die Abstands- und Azimut-Kom-
mandos, J; und ¢y, sind konstant bei 3,2m und —150°, siehe Abbildung 6.35. Der Qua-
drokopter hélt seine Hohe.

Die Trajektorie ppe des ist hier aufgrund der konstanten Kommandos d, und o, gleich
der in etwa nach Stidwesten (210° Nord) verschobenen Zielobjekttrajektorie pt ne, vgl.
rote und schwarze Kurven in Abbildung 6.34 und in den beiden oberen Graphen von
Abbildung 6.36. Die Fiihrungsgréien (y1s,y25)7 sind in diesen Abbildungen wieder in
Griin und die Ist-Positionen ﬁ’ne in Blau dargestellt.

Die aus den Fiithrungsgroen 1 s und g2 und den Ist-Positionen ﬁne resultierenden Ab-
stdnde § und Azimute « sind in Abbildung 6.35 als griine bzw. blaue Kurven eingezeich-
net. Im unteren Graphen von Abbildung 6.36 sind der zur Objektverfolgung gewiinschte
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Abbildung 6.34: Karte des Flugversuchs D3 ,,Objektverfolgung Halbkreis“
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Abbildung 6.36: Flugversuch D3 , Objektverfolgung Halbkreis“: noérdliche und 6stliche
Position, Gierwinkel
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Quadrokopter-Gierwinkel t)ges 1 in Schwarz, die Gierwinkel-Trajektorie y4¢ in Griin und
der Gierwinkel K/AJ des Quadrokopters in Blau zu finden.

Zur Analyse der Positionsabweichungen sind die Groflen der Reglerkaskaden (5.113) der
Trajektorienfolgeregelung fiir den Ost- und den Nord-Kanal in Abbildungen 6.37 und 6.38
dargestellt. Wiahrend der Positionsfehler in nérdlicher Richtung maximal 30 ¢cm betragt
(vgl. Abbildung 6.38, Graph a), weicht die 6stliche Position p, starker von der Fithrungs-
grofie yo s ab. Zum Zeitpunkt ¢ = 27s betragt der Positionsfehler in 6stlicher Richtung
kurzzeitig 5m, zum Ende der Trajektorie 4 m und sonst ca. 50 cm (vgl. Abbildung 6.37,
Graph a).

Da die grofiten Fehler in 6stlicher Richtung auftreten, wird Abbildung 6.37 ndher betrach-
tet. In Graph a ist der Positionsfehler in éstlicher Richtung pe s —pe = y2.s— 92 = ha,1/Lao
geméB (5.113b) eingezeichnet. hoggat ist hier null, da der Integrierer (5.113c) fiir den
Nord- und Ost-Kanal nicht aktiv ist (L; ; = Lo ; = 0). Im Bereich von ¢ = 24s bis 34s
und ab ¢t = 41s {ibersteigt ho; die Beschrénkung hg 1 1im (Tabelle C.4). Die Hilfsstell-
groBe ho1gat (5.113d), die in Graph b als schwarze Kurve erscheint, ist daher in diesen
Bereichen auf hs 1 jim beschréinkt.

Graph b stellt die Geschwindigkeiten dar, die multipliziert mit dem Ubertragungsbeiwert
Ly (Tabelle C.3) in die Hilfsstellgréfle hg o eingehen. Die Ist-Geschwindigkeit ;&2 stimmt
iberwiegend gut mit der vorgesteuerten Geschwindigkeit g2 s iberein. Auffallig ist der ne-
gative Geschwindigkeitspeak bei t = 25,55, der zu dem Positionsfehlerpeak in westlicher
Richtung fithrt. Zu der Differenz g2 s — 3}2 addiert sich die Hilfsstellgrofle ha 1 ¢at des Posi-
tionsreglers und fiihrt daher zu einer Hilfsstellgréfe hg 2, die mehrmals die Beschrénkung
h2.2 1im Uberschreitet. Dies fiihrt zu einer in diesen Bereichen beschréankten Hilfsstellgrofie
ha,2 st (5.113d), siehe schwarze Kurve in Graph c.

Die hoheren Ableitungen der Fiithrungsgrofien (5.135) sind in den Flugversuchen D1, D2
und D3 wie schon im Flugversuch C als Vorsichtsmafinahme ab der zweiten Ableitung
(1,55 Y2.5) = ﬁn:';’&k zu null gesetzt. Dies ist auch an den blauen Kurven in den Graphen c,
d und e zu sehen.

Der Beschleunigungsregler ist in Graph ¢ dargestellt. Die geméfl (5.116) geschétzte Ist-
Beschleunigung 4, bewegt sich erwartungsgemif im Mittel um null. Die groften Peaks
von bis zu 2m/s? fithren zu dem oben genannten Geschwindigkeitspeak bei ¢t = 25,5s.
Die Hilfsstellgrole ho 3 des Beschleunigungsreglers wird von der HilfsstellgroBe hg 2 gat
des Geschwindigkeitsreglers dominiert. Diese fithrt dazu, dass hg3 wiahrend des ganzen
Flugversuchs nahe an der Beschrankung hs 3 jim ist und diese oft {iberschreitet. In diesen
Féllen wird hsg 3 ot abgeschnitten und es kann nicht mehr Beschleunigung bzw. Schraglage
aufgebaut werden, die notwendig wére, um durch eine Erhohung der Geschwindigkeit
den Positionsfehler zu reduzieren. Im Nord-Kanal wird die Beschrdnkung hq 31im nicht
erreicht (siehe Abbildung 6.38, Graph c). Dies passt zu der Beobachtung, dass wihrend
des Flugversuches ein méfiiger Wind aus 6stlicher Richtung herrschte.

Die Hilfsstellgrofie hg 3 ¢at des Beschleunigungsreglers geht in den Ruckregler ein, siehe
schwarze Kurve in Graph d von Abbildung 6.37. Daraus ergibt sich im Wesentlichen die
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Abbildung 6.37: Flugversuch D3 ,Objektverfolgung Halbkreis“: Trajektorienfolgerege-
lung, Ost-Kanal
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Abbildung 6.39: Flugversuch D3 ,,Objektverfolgung Halbkreis“: Roll- und Nickwinkel

Hilfsstellgroie hg 4 des Ruckreglers. hg 4 libersteigt hg 41im nicht, daher ist ho 4 gat = ho 4.

Die Ruckschétzung ggg) = pS”) geméaB (5.117) ist in Magenta dargestellt.

In Graph e von Abbildung 6.37 sind schlielich die Elemente von (5.113a) gegeben. Da
ygls) zu null gesetzt ist (siehe oben), ist die StellgroBe & gleich hg 4 sat. Als Referenz sind
die fiir den Schwebeflug umgerechneten, oberen und unteren Beschriankungen fiir us und

ug (5.107) als u2 max - g = U3 max g UNd U2 min - g = U3 min - g eingezeichnet (vgl. (5.103)).

In Abbildung 6.39 sind die Roll- und Nickwinkel des Quadrokopters dargestellt. In diesem
Flugversuch betrigt der mittlere Nickwinkel § = —7° und der mittlere Rollwinkel ¢ =
—2°. Zusammen mit einem Gierwinkel von etwa 90° (Abbildung 6.36 unten) lasst sich also
ablesen, dass der Quadrokopter wahrend des gesamten Mandvers durch den Nickwinkel
nach Osten und durch den Rollwinkel leicht nach Norden geneigt ist. Dies passt zu den
Hilfsstellgrofien ho 3 und hy 3 der Beschleunigungsregler, siche oben.

Nun wird betrachtet, wie der Storgrofien-Beobachter aus Abschnitt 5.1.5 die Stérung
durch den Wind schétzt. Dazu sind in Abbildung 6.40 die Komponenten der Beschleu-
nigungsschétzung (5.116) und in Abbildung 6.41 die vom Beobachter geschétzte spezifi-
sche Storkraft @s (5.31) in nordlicher, ostlicher und vertikaler Richtung dargestellt. Die
in der Regelung benutzten Beschleunigungsschitzungen (41, 72, 93)” gemif (5.116) sind
in Abbildung 6.40 als Kurven in Magenta visualisiert. Sie sind gleich den magentafar-
benen Kurven in Graph c der Abbildungen 6.37 und 6.38. In Grau ist die geschétzte
Beschleunigung c:ilb (5.14) dargestellt. Deren gleitender Mittelwert (d,ae,aq)” iiber 10
Zeitschritte, also 0,1s, in Schwarz stimmt gut mit (¢, %2, 93)7 in Magenta {iberein. Der
Modell-Anteil y

al = (a%,ar,a5)" = gl — upb! (6.5)
von (5.116) ist in Griin gegeben. In ihn geht die Schwerebeschleunigung g, der spezifische

Schub u; und die geschétzte Lage als EZ ein. Am Modell-Anteil ist zu erkennen, dass ohne
Berticksichtigung der Stérung @, eine Beschleunigung @* vor allem in 6stlicher und leicht
in nordlicher Richtung hétte stattfinden miissen.
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Abbildung 6.40: Flugversuch D3 ,Objektverfolgung Halbkreis“: Beschleunigungsschét-
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Abbildung 6.41: Flugversuch D3 ,Objektverfolgung Halbkreis“: Schétzung spezifische
Storkraft
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Abbildung 6.42: Flugversuch D3 ,Objektverfolgung Halbkreis“: Trajektorienfolgerege-
lung, Gier-Kanal

Die Differenz von griiner und magentafarbener Kurve ist die vom Stérgréfien-Beobachter
geschétzte spezifische Storkraft a’s, die in Abbildung 6.41 als blaue Kurven dargestellt ist.
Zusétzlich ist in Abbildung 6.41 in Grau der Messwert as (5.49) gegeben. An d, in Blau
wird die Stérung durch den Wind offensichtlich: Die spezifische Storkraft dge in westlicher
Richtung betrigt im Mittel iiber 1 m/s? und in Spitzen bis 2m/s2. Dies entspricht geméaf
den Abschétzungen aus Abschnitt 5.1.2.3 einer relativen Windgeschwindigkeit von 7m/s
im Mittel und bis 10m/s in den Spitzen. Wie schon in Graph ¢ von Abbildung 6.37 er-
kennbar war, ist die Storung durch den Wind aus westlicher Richtung zu grof}, als dass
sie unter der Beschréankung hs 3 1im kompensiert werden konnte, um die Positionsfehler zu
vermeiden. Zugleich zeigt sich aber auch, dass die kaskadierten Regler mit Beschrankun-
gen geeignet sind, auch bei gréBeren Stoérungen die inneren Regelkreise fiir @ @ und @ bzw.
fir Drehrate und Drehbeschleunigung stabil zu halten.

Nach dem Ost- und Nord-Kanal werden nun die verbleibenden zwei Kanéle, der Gier- und
der Vertikal-Kanal, betrachtet. Die Grofien der Reglerkaskade (5.113) fiir den Gier-Kanal
sind in Abbildung 6.42 dargestellt. Der Gierwinkelfehler ¢g — z@ = Yas — Ga = ha1/Lao
gemaB (5.113b) ist in Graph a zu finden. Der Gierwinkelfehler betrigt maximal 10°.
Wie beim Nord- und Ost-Kanal ist der Integrierer (5.113c) nicht aktiv (L4 = 0). Die
Beschrénkung hy4 1 1im wird zu keinem Zeitpunkt iiberschritten, daher ist hy1gat = ha1.
Die Hilfsstellgrole h4, 1 sat erscheint als schwarze Kurve in Graph b.
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Abbildung 6.43: Flugversuch D3 , Objektverfolgung Halbkreis“: Trajektorienfolgerege-
lung, Vertikal-Kanal

Neben hy 1 sat stellt Graph b die weiteren Ein- und Ausgangsgrofien des Giergeschwindig-

keitsregler dar. Die Ist-Gierrate 1, = P ist als magentafarbene und die Fithrungsgrofe
4,5 als blaue Kurve gegeben. Aus g4, g4 und a1 sat ergibt sich mit dem Ubertragungs-
beiwert L4 geméB (5.113b) die Hilfsstellgrofle hy o in Griin. Auch hy o iiberschreitet die
Beschrankung hy 2 jim nicht, damit ist hy 2 gat = ha2.

In Graph c ist die Berechnung der Stellgrofe &4 geméf (5.113a) dargestellt. Wegen
(5.138b) ist a5 = 0 und damit gilt &4 = hy 2 gat. Die Beschrankungen g min und 4 max
(5.107) fir us konnen in Beschrankungen fur {4 umgerechnet werden. Im Schwebeflug
gilt ug = & gemdB (5.104), daher sind ug min und ug max als Beschrdankungen von & im
Schwebeflug in Graph c eingezeichnet.

Die Reglerkaskade des Vertikal-Kanals ist schlieBlich in Abbildung 6.43 dargestellt. Der
Hohenfehler y3 s — g3 in Magenta in Graph a betrégt im Mittel 0 und maximal 3 cm. Beim
Vertikal-Kanal ist der Integrierer aktiviert, dessen Ausgang h3o in Schwarz erreicht die
Beschréankung h3 g 1im nicht. Die Hilfsstellgrofle hg 1 in Griin liegt weit entfernt von ihrer
Beschrénkung h3 1 1im in Rot. Graph b zeigt den Vertikal-Geschwindigkeitsregler mit den
iiblichen Groflen. Die Hilfsstellgrofie hs o ist ebenfalls weit entfernt von der Beschréankung
h321im- In Graph c ist schlieBlich &5 zu sehen: Wegen §j3s = 0 geméf (5.138a) ist &3 =
h3 2 sat- Im Schwebeflug gilt geméf (5.101) u; = g—&s. Daher ist die Beschréankung u; max
(5.107) hier fiir den Schwebeflug umgerechnet als g — u1 max eingezeichnet. Die StellgroBe
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6 Erprobung
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Abbildung 6.44: Flugversuch D3 ,,Objektverfolgung Halbkreis“: Stellgréfien uy, us, us, uq

&3 erreicht diese Beschriinkung nicht. Die Berechnung von &3 und &3 geméB (5.114) soll
hier nicht dargestellt werden.

Aus E und dem Systemzustand berechnet die flachheitsbasierte Zustandsrickfithrung
geméaB (5.106) die SystemstellgroBen uy, ug, usz und uy. Diese sind in Abbildung 6.44
dargestellt. Die Stellgroflen bleiben jeweils innerhalb der Beschrankungen w; min, % max
(5.107).

Die Videoauswertung der Quadrokopterkamera ist in Abbildung (6.45) zu sehen. Bereits
auf den ersten Blick ist zu erkennen, dass die Abweichungen der Zielobjektpositionen von
der Bildmitte deutlich kleiner sind, als in den Flugversuchen D1 und D2. Der daraus
gemaf (3.1), (3.2) resultierende Quadrokopter-Gierwinkelfehler Ay = —a,, und Gimbal-
Nickwinkelfehler A@ = —ay, sind in Abbildung 6.46 dargestellt. Der Median des Gierwin-
kelfehlers betragt hier —4° und der des Nickwinkelfehlers —0,6°. In diesem Flugversuch
erreicht die Gierwinkel-Trajektorie y4 ¢ nicht die Beschrankung Yrim, sodass groBere Gier-
winkelfehler wie in den Flugversuchen D1 und D2 ausbleiben. Die betragsméflig maxima-
len Gier- und Nickwinkelfehler sind hier 12° und 2°. Das Zielobjekt bleibt also wéihrend
des gesamten Flugversuchs wie gewiinscht sehr gut in der Mitte des Videobildes.

Fazit Objektverfolgung Mit den Flugversuchen D1, D2 und D3 wurde in verschiedenen
Szenarien nachgewiesen, dass das Gesamtsystem in der Lage ist, ein bewegtes Zielobjekt
mit Quadrokopter und Kamera automatisch zu verfolgen.
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6.2 Flachheitsbasierte Regelung und Trajektoriengenerierung
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Abbildung 6.45: Flugversuch D3 ,,Objektverfolgung Halbkreis“: Positionen des Zielob-
jekts im Video (blaue Kreuze), Videobild zum Zeitpunkt ¢t = 45 sec
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Abbildung 6.46: Flugversuch D3 ,,Objektverfolgung Halbkreis“: Gierwinkelfehler Ay und
Nickwinkelfehler Af aus Videoauswertung
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6 Erprobung

Die Trajektoriengenerierung mit Kaskadenregelung und die flachheitsbasierte Regelung
positionieren den Quadrokopter wie gewiinscht geméfl den Kommandos des Operators
relativ zum Zielobjekt. Auch bei grofleren Stérungen durch Wind, die der Quadrokop-
ter bei den eingestellten Beschrankungen nicht vollstdndig durch Schragstellung kom-
pensieren kann, erlaubt die Struktur der Trajektorienfolgeregelung, dass die Lage des
Quadrokopters durchgehend stabil bleibt und die Positionsabweichung reduziert wird,
sobald der Wind wieder abgenommen hat. Die Quadrokopter-Kamera wird — solange es
die Dynamik des Zielobjektes erlaubt — durch die Gierregelung des Quadrokopters und
die Gimbalansteuerung stets so ausgerichtet, dass das Zielobjekt mittig im Kamerabild
zu sehen ist.

Die experimentelle Validierung des Gesamtsystems kann also als erfolgreich bewertet
werden. Die entworfene Automatisierung des Quadrokopters bestehend aus Sensorfusion,
flachheitsbasierter Regelung und Trajektoriengenerierung ist somit sehr gut zur Objekt-
verfolgung geeignet.
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7 Zusammenfassung und Ausblick

7.1 Zusammenfassung

Ziel dieser Arbeit war die Automatisierung eines Kamera-Quadrokopters zur Verfolgung
von bewegten Objekten fiir Filmzwecke. Wie die Auswertung der Flugversuche zeigt,
wurde dieses Ziel erreicht: Der Quadrokopter verfolgt das Zielobjekt automatisch gemafl
den Vorgaben des Operators und richtet die Quadrokopter-Kamera so auf das Zielobjekt
aus, dass dieses mittig im Videobild zu sehen ist. In weiteren Betriebsmodi kann der
Operator u. a. Position und Orientierung der Quadrokopter-Kamera per 6-Achs-Joystick
steuern sowie Trajektorien kommandieren.

Zur Automatisierung des Quadrokopters wurden eine Sensorfusion, eine flachheitsbasier-
te Regelung sowie Trajektoriengenerierungsmethoden fiir die verschiedenen Betriebsmodi
entworfen und implementiert. Fiir die Erprobung im Flugversuch wurde ein Quadrokop-
ter-Prototyp aufgebaut und mit den fir die Anwendung benétigten Komponenten erwei-
tert. Neben dem Flugsystem wurden eine Benutzerschnittstelle fiir den Operator, eine
Ziel-Einheit, die die Position des Zielobjekts sendet, sowie eine Bodenstation realisiert,
die iiber ein Funknetzwerk kommunizieren.

Fir die flachheitsbasierte Regelung wurde in der Arbeit der Nachweis gefithrt, dass die
Quadrokopter-Dynamik flach ist. Bei dem vollstdndig dargestellten Beweis wurden auch
Storgroflen beriicksichtigt, die durch Wind auf den Quadrokopter wirken. Fiir die flachen
Ausgénge des Systems wurde eine quasi-statische Zustandsriickfithrung hergeleitet, die
die Systemdynamik eingangs-/zustandslinearisiert und die Systemkanéle entkoppelt. Die
iiberlagerte Trajektorienfolgeregelung muss damit lediglich lineare Systemkanéle stabili-
sieren und regeln.

Die flachheitsbasierte Regelung zeigt in den Flugversuchen ein sehr gutes Trajektorien-
folgeverhalten. So folgt der Quadrokopter horizontalen und vertikalen Trajektorien sowie
Gier-Trajektorien ohne Uberschwingen und quasi ohne Verzégerungen. Durch die im-
plementierte Schubkalibrierung, die es der Regelung erlaubt, den Quadrokopter genau
zu beschleunigen, werden Abweichungen von den Trajektorien weiter reduziert. Wie in
den Versuchen demonstriert wurde, kann die flachheitsbasierte Regelung translatorische
Trajektorien und Gier-Trajektorien zudem ohne gegenseitige Beeinflussung gleichzeitig
einregeln. Die Objektverfolgung profitiert unmittelbar von diesem prézisen Trajektorien-
folgeverhalten.

Die auf den Quadrokopter wirkenden Storkrifte durch Wind werden vom Storgrofien-
Beobachter geschétzt und von der Regelung durch Schrigstellung des Quadrokopters
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7 Zusammenfassung und Ausblick

kompensiert. Bei der in den Flugversuchen parametrierten maximalen Schriagstellung des
Quadrokopters konnte Wind bis zu einer Windgeschwindigkeit von etwa 7m/s ausge-
glichen werden. Auch bei Windboéen, die der Quadrokopter nicht durch Schrigstellung
vollstandig kompensieren kann, zeigt das System das gewiinschte Verhalten, indem es die
Lage des Quadrokopters durchgehend stabilisiert und die Positionsabweichung reduziert,
sobald die Windverhéltnisse es zulassen.

Fiir die Betriebsmodi des Systems wurden drei verschiedene Methoden entwickelt, um die
Solltrajektorien und deren Ableitungen fiir die flachheitbasierte Regelung zu generieren.
Fiir den Flug zwischen statischen Wegpunkten, das Starten bzw. Landen etc. nutzt die
erste Methode Spline-Trajektorien, die onboard zeitlich und rdumlich skaliert werden. Die
zweite Trajektoriengenerierungsmethode verwendet — in Anlehnung an die Trajektorien-
folgeregelung — eine Kaskadenregelung zur Generierung der Trajektorien. Fiir die Trajek-
torien kénnen Beschrankungen beziiglich Geschwindigkeit, Beschleunigung und ggf. Ruck
vorgegeben werden. Diese Methode wird fiir den Flug per Joystick und zur Verfolgung
von Objekten genutzt. Bei der dritten Methode kommt schliefllich eine modellpradiktive
Regelung zur Trajektoriengenerierung zum Einsatz, die die Integration von verschiedenen
Optimierungskriterien erlaubt.

Wie die Erprobung der Sensorfusion gezeigt hat, ist das entworfene Erweiterte Kalman-
Filter in der Lage, auf Basis der Signale von IMU und GNSS-RTK-Empfianger den Zu-
stand des Quadrokopters fiir die Regelung ausreichend prézise zu schitzen. So wurden
die Positionen im Flugversuch auf etwa 3 cm, die Geschwindigkeiten auf 3 cm/s und die
Lagewinkel auf unter 1° genau geschétzt. Die Schitzwerte der Inertialsensor-Bias konver-
gieren wie erwartet. Die Sensorfusion kann auflerdem kurzzeitige Verschlechterungen der
GNSS-Messungen z. B. beim Wechsel des RTK-Modus iiberbriicken.

Neben dem GNSS-RTK-Empfinger wurde auch ein experimenteller GPS- und Galileo-
Empfanger im Galileo-Testgebiet automotiveGATE erprobt, um der wachsenden Bedeu-
tung des européischen Satellitennavigationssystems Galileo Rechnung zu tragen. Es konn-
te gezeigt werden, dass der experimentelle Empfianger auch auf Basis der Galileo-Signale
im Testgebiet seine Position berechnen kann und sich fiir den Betrieb auf dem Quadro-
kopter eignet.

Bei den Flugversuchen stellte es sich als essenziell heraus, dass der Operator mit dem
System interagieren kann, um es in seinen verschiedenen Betriebsmodi nutzen zu kénnen.
Daher wurde als Benutzerschnittstelle auch ein Handbediengerat fiir den Operator — das
,ControlPad“ — entwickelt. Uber die graphische Darstellung in der iOS-App des Control-
Pads sowie durch die Ton- und Sprachausgaben kann der Operator den Systemstatus
schnell erfassen. Der Touchscreen erlaubt die intuitive Kommandierung des Systems. So
kénnen z.B. die Betriebsmodi fiir jeden Steuerungskanal schnell gewechselt sowie die
Parameter der Betriebsmodi angepasst werden.

Das vielfdltige Potenzial eines solchen Handbediengeréts zeigt auch eine weitere imple-
mentierte, intuitive Steuerungsart, bei der zur Kommandierung des Systems eine virtu-
elle 3-D-Ansicht entweder durch Touch-Gesten oder durch Schwenken und Neigen des
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7.2 Ausblick

ControlPads bewegt wird. Auf diese Weise kann man z. B. die Quadrokopter-Kamera so
schwenken, als ob man sie selbst in der Hand halten wiirde.

Auch der im ControlPad integrierte 6-Achs-Joystick hat sich als niitzlich herausgestellt,
um ausgewahlte Steuerungskanéle per Hand steuern zu kénnen. Bei der Erprobung wur-
den die Geschwindigkeitskommandos des Joysticks wie gewiinscht vom Quadrokopter um-
gesetzt. Die Trajektoriengenerierung beriicksichtigt dabei eingestellte Beschleunigungs-
und Ruck-Beschrankungen fiir eine gleichméfiige Bewegung der Kamera.

Die automatisierte Objektverfolgung wurde anhand eines Testfahrzeugs erprobt, dessen
GNSS-Position die Ziel-Einheit per Xbee-Funk-Netzwerk an den Quadrokopter tibertragt.
Der Operator kommandiert iiber die App auf dem ControlPad Abstand und Winkel zum
Zielobjekt. Die Regelung steuert den Quadrokopter und das Kamera-Gimbal so an, dass
das Zielobjekt wie gewiinscht in der Mitte des Kamerabildes gehalten wird. Der Ansatz,
das Zielobjekt nur auf Basis der von der Ziel-Einheit gesendeten Position zu verfolgen,
ohne eine Bildverarbeitung zu nutzen, war also zielfiihrend.

Die in dieser Arbeit entwickelte Automatisierung iibernimmt die Aufgaben eines Piloten
und unterstiitzt den Operator bei der Kamerafiihrung. Dies erleichtert die Erstellung von
dynamischen Videoaufnahmen von bewegten Objekten mit dem Kamera-Quadrokopter.
Der entwickelte Prototyp hat das Potenzial, als Basis fiir eine Produktentwicklung zu
dienen. Mogliche Ansétze fiir eine Weiterentwicklung werden im anschlieSenden Ausblick
gegeben. Mit dem grofien Bedarf an attraktiven Luftbildaufnahmen in vielen Bereichen
hétte ein solches Produkt sicherlich gute Vermarktungschancen.

7.2 Ausblick

Im Rahmen dieser Arbeit wurden zum einen eine Sensorfusion und eine flachheitsbasierte
Regelung als Basis einer Multikopter-Automatisierung entwickelt. Zum anderen wurde
eine spezifische Anwendung — die Verfolgung von bewegten Objekten fiir Filmzwecke —
entworfen und prototypisch realisiert. Sowohl die Basiselemente der Automatisierung als
auch die umgesetzte Anwendung bieten verschiedene Ansatzpunkte fiir weiterfiihrende
Arbeiten, auf die im Folgenden eingegangen werden soll.

Die entworfene Trajektorienfolgeregelung koénnte in weiteren Flugversuchen so abge-
stimmt werden, dass durch eine gréflere Schriagstellung des Quadrokopters auch héhere
Windgeschwindigkeiten iiber 7m/s ausgeglichen werden kénnen. Zudem ist eine Erpro-
bung bei hoheren Quadrokoptergeschwindigkeiten tiber 4 m/s und héheren Gierraten iiber
20 °/s sinnvoll.

Fiir die Sensorfusion kénnte in nachfolgenden Arbeiten die Robustheit des Erweiterten
Kalman-Filters bei ldinger anhaltenden Verschlechterungen und Ausféllen der GNSS-Mes-
sungen untersucht werden. Ggf. ist es sinnvoll, weitere Messgréfien einzufiihren, um die
Stabilitat der Lageschitzung unter diesen Umstanden sicherzustellen. Aulerdem koénnte
der experimentelle GPS- und Galileo-Empféanger zusammen mit der Sensorfusion getestet
werden.
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7 Zusammenfassung und Ausblick

Fiir den Aufbau eines Prototyps hat sich der flexibel erweiterbare Pelican-Quadrokopter
als gut geeignete Basis erwiesen. Durch die zusétzlich installierten Sensoren, das Compu-
ter-Modul etc. war der Pelican mit dem resultierenden Gesamtgewicht jedoch an seiner
Leistungsgrenze. Fiir eine Weiterentwicklung und einen Produktiveinsatz sollte ein Mul-
tikopter mit einer hoheren Traglast verwendet werden, sodass z.B. auch eine grofiere
Kamera mit Zoomobjektiv genutzt werden kénnte. Einige Multikopter bringen auch Sen-
sorik zur Kollisionsvermeidung mit, was je nach Einsatzszenario sinnvoll sein kann.

Die im Rahmen dieser Arbeit implementierten und erprobten Betriebsmodi sind exempla-
rische Assistenzfunktionen, die den Operator bei den Dreharbeiten mit einem Kamera-
Multikopter unterstiitzen. Durch eine Erweiterung der Trajektoriengenerierungsmethoden
konnen leicht weitere Assistenzfunktionen ergénzt werden. Die flachheitsbasierte Rege-
lung des Quadrokopters und die Sensorfusion kénnen dabei unverdndert bleiben. Eine
mogliche Erweiterung wére z. B., die automatische Objektverfolgung mit vorgegebenen
Trajektorien so zu kombinieren, dass der Quadrokopter wie eine Seilkamera einen vorge-
gebenen Pfad nicht verldsst und die Quadrokoptergeschwindigkeit entlang des Pfades der
Bewegung des Zielobjekts automatisch angepasst wird. In diesem Zusammenhang ware
es sinnvoll, dass vor Ort ein Pfad eingelernt wird, z.B. indem er ggf. um Hindernisse
herum zunéchst per Joystick langsam abgeflogen wird. Fiir die vielfadltigen Anwendungs-
szenarien eines solchen Systems sind zahlreiche Betriebsmodi denkbar, die auch beliebig
miteinander kombiniert werden kénnen.

Die Ergebnisse dieser Arbeit lassen sich auch auf andere Multikopter-Anwendungen iiber-
tragen. Insbesondere kdnnen die entwickelte flachheitsbasierte Regelung und die Sensor-
fusion, unabhéngig von der hier realisierten Verwendung, als allgemeine Grundlage fiir
andere Multikopter-Anwendungen genutzt werden, die vergleichbare Anforderungen be-
ziiglich Flugregelungsgenauigkeit und Automatisierung haben.
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A Stochastik

In diesem Abschnitt werden die Grundlagen der Stochastik geméaf [28, 84] dargestellt, die
fiir die Kalman-Filter-Grundlagen in Abschnitt 2.3 und fiir die Sensorfusion in Kapitel 4
benstigt werden.

Zufallsvariablen

Eine Zufallsvariable ist eine Funktion, die den mdéglichen Ergebnissen eines Zufallsexpe-
riments die einzelnen Funktionswerte — die sog. Realisationen — zuordnet.

Die Wahrscheinlichkeit P, mit der eine Realisation einer skalaren Zufallsvariablen v
kleiner als eine Schranke ¢ ist, wird durch die Verteilungsfunktion F, (&) ausgedriickt:

Fy(§) = P(v <€) (A.1)
Die Ableitung der Verteilungsfunktion ist die Wahrscheinlichkeitsdichte:
dF,(€)
v = A2
pu(©) = 2 () (42)
Der Erwartungswert oder Mittelwert pu, der Zufallsvariablen v ist
po =Bl = [ €pa(e)ds . (43)
Die Varianz o2 beschreibt die Streuung der Realisationen von v um den Mittelwert s,
o3 = Var(v) = El(v = ) = [ (€= m)*po()d¢ (A.)

Die Wurzel der Varianz ist die Standardabweichung o, der Zufallsvariablen v.

Die Verbundverteilungsfunktion fiir zwei Zufallsvariablen v und w ist
Fow(§m) = Plv <§Aw <) (A.5)
und die Verbundwahrscheinlichkeitsdichte:

d?Fyu (&)

e (4.6)

Pow(§n) =
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Die zwei Zufallsvariablen v und w sind statistisch unabhéngig, wenn gilt:

Pow (5777) = Do (f)Pw(U) (A7)

Die gegenseitige Abhéngigkeit kann als Kovarianz und Korrelationskoeffizient beschrieben
werden. Die Kovarianz der Zufallsvariablen v und w ist definiert als

Cov(v,w) = E[(v — pio)(w — fi)] (A.8)

und ihr Korrelationskoeffizient lautet

Cov(v,w
pow = Efow] = Cov(v,w) (A.9)
OvOw
Zufallsvektoren
Ein Zufallsvektor v besteht aus den skalaren Zufallsvariablen vy ... vy,:
7= (vi,...,v)" (A.10)
Sein Erwartungswert lautet im Allgemeinen:
00 oo .
=Bl = [ [ &g (A11)
—00 —00

Wenn die einzelnen Zufallsvariablen vy . .. v, statistisch unabhéngig sind, vereinfacht sich
der Erwartungswert des Zufallsvektors zu i, = (E[vi], ..., E[va])T.

Die Korrelationsmatrix Cor(v,w) ist die Ubertragung des Korrelationskoeffizienten
(A.9) auf Zufallsvektoren:

Cor(a) = Bl = [~ [ Eif'paléip aéty (A12)
Die Kovarianzmatrix Cov(v,w) ist die mehrdimensionale Kovarianz (A.8):
P, = Cou(dad) = Bl — i) (@ — i) ) = [ [ (€ ) (7~ i) "pral € déit
(A.13)

Die Auto-Kovarianzmatrix P, beschreibt die Abhéngigkeit des Zufallsvektors ¢ von
sich selbst:
P, = Cov(¥,9) = E|(T — [i,)(7 — fi,)"] (A.14)

Auf ihrer Hauptdiagonalen stehen die Varianzen Var(v;) der einzelnen skalaren Zufalls-
variablen v; des Zufallsvektors v.
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A Stochastik

Geméif dem Verschiebungssatz gilt fiir die Kovarianzmatrix (A.13) auerdem:
P,, =FE [ﬁwﬂ — il (A.15)

Damit sind fiur mittelwertfreie Zufallsvariablen Korrelationsmatrix und Kovarianzmatrix
gleich:
Cor(v,0) = E |[50" | = Cov(#@)  wenn i, =0, fiy =0 (A.16)

Ein normalverteilter Zufallsvektor ¢ hat die mehrdimensionale Dichtefunktion

. 1 LE )Py (€
A LE TP (E ) ALT
pi(8) @n)" det(Py) Y

mit dem Erwartungswert (i, und der Kovarianzmatrix P,,.

Stochastische Prozesse

Ein stochastischer Prozess bzw. Zufallsprozess #(t) erweitert Zufallsvariablen ¢ um
die Beschreibung des zeitlichen Verhaltens. Die Zeitabhéangigkeit wird bei kontinuierlichen
stochastischen Prozessen durch den Zeitparameter ¢, bei zeitdiskreten stochastischen Pro-
zessen durch den Zeitindex k als t = kT" ausgedriickt.

Die Kreuzkorrelationsfunktion von zwei Zufallsprozessen #(t) und w(t) ist definiert
als (vgl. Korrelationsmatrix (A.12)):

Tgu-;(tl,tz) = COT’(ﬁ(tl),’LB(tg)) = E[U(tl) tﬁ(tg)T] (A.18)

Die Autokorrelationsfunktion beschreibt die Selbstdhnlichkeit eines Zufallsprozesses
zu zwei unterschiedlichen Zeiten:

’I"g(tl,tz) = COT(U(tl),ﬁ(tQ)) = E[U(tl) '17(t2)T] (A.19)

Die Kreuzkovarianz- und die Autokovarianzfunktion (vgl. Kovarianzmatrix und Au-
to-Kovarianzmatrix (A.13)f.) lauten unter Nutzung von (A.15):

Cov(T(tr),i(ts)) = B [#(t1)i(ta)" | — Elw(t:)) Bl (t2)]" (A.20)
Cov(#(tr),5(t2)) = E [5(t1)5(t2)" | — B[o(t1)] Elo(t2)]" (A.21)
Die Definitionen der Korrelations- und Kovarianzfunktionen sind unabhéngig davon, ob

t1 und t9 Zeitpunkte der kontinuierlichen Zeit ¢ oder diskrete Zeitpunkte ¢t = kT be-
schreiben.

Fiir t; = to gehen die Kreuzkorrelations- und Kreuzkovarianzfunktion in die Korrelati-
onsmatrix (A.12) und Kovarianzmatrix (A.13) iiber. Entsprechendes gilt fir die Auto-
korrelations- und Autokovarianzfunktion.
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Fiir mittelwertfreie Prozesse sind geméfi (A.19) und (A.20) Korrelationsfunktion und
Kovarianzfunktion gleich (vgl. (A.16)):

Cor(F(t1),@(t2)) = Cov(T(t1),@(t2))  wenn E[F(t)] =0, E[@t)] =0  (A.22)

Ein stochastischer Prozess #(t) ist stationdr im strengen Sinne, wenn seine Wahr-
scheinlichkeitsdichte zeitunabhéngig ist: pz(&,t) = py(§)

Ein stochastischer Prozess ¥(t) ist stationdr im weiteren Sinne, wenn sein Erwar-
tungswert und seine Varianz zeitunabhéngig sind.

In beiden Féllen ist der Erwartungswert des stochastischen Prozesses zeitunabhédngig und
sowohl Autokorrelations- als auch Autokovarianzfunktionen sind nur von der Zeitdifferenz
T =ty — t1 abhéngig: r,(t1,t2) = ry(7) [28]

Ein normalverteilter Zufallsprozess (A.17) wird vollsténdig durch Erwartungswert und
Varianz beschrieben, sodass aus der Stationaritdt im weiteren auch die Stationaritdt im
strengen Sinne folgt.

Die spektrale Leistungsdichte eines im weiteren Sinne stationéren, stochastischen Pro-
zesses v(t) ist die Fourier-Transformierte seiner Autokorrelationsfunktion (A.19):

S, (jw) = / Y () e dr (A.23)

—00

Die Autokorrelationsfunktion kann durch die inverse Fourier-Transformation aus der
spektralen Leistungsdichte berechnet werden:

ro(T) = % /_ S, (jw) 7T dw (A.24)

WeiBes Rauschen

Zeitkontinuierliches weif3es Rauschen ist ein kontinuierlicher stochastischer Prozess
v(t) mit konstanter spektraler Leistungsdichte (A.23):

Su(jw) = Ry (A.25)

Der stochastische Prozess hat daher unendliche Leistung und ist somit nur ein theoreti-
sches Modell, das nicht realisierbar ist. Die Autokorrelationsfunktion lautet unter Nutzung
von (A.24):

ry(7) = Ry 0(7) (A.26)

mit §(7) als Dirac-Impuls, der bei 7 = 0 unendlich wird.
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A Stochastik

Bei einem mittelwertfreien Prozess ist die Autokorrelationsfunktion bei 7 =t —t1 = 0
gemdf (A.22) gleich der Varianz:

Var(v) =r,(0) = R, 6(0) (A.27)

Die Varianz von kontinuierlichem weiflen Rauschen ist damit unendlich.

Fiir einen mehrdimensionalen Zufallsprozess 9(t), bestehend aus n statistisch unabhangi-
gen, mittelwertfreien, kontinuierlichen weiflen Rauschprozessen v;(¢) mit den spektralen
Leistungsdichten R,,, lautet damit die Autokorrelationsfunktion und mit (A.22) auch die
Autokovarianzfunktion:

R, 0 0
0 R, 0
Cov(U(tq),0(t1 + 7)) = r5(7) = : 0 o(r) =Ry (1) (A.28)
0 0 Ry,

Die spektrale Leistungsdichte von zeitdiskretem weiflen Rauschen v ist konstant im
Frequenzintervall [—m,7]:

R

0 sonst

S (ju) = { w V&l (A.29)

Da die Leistungsdichte aulerhalb des Intervalls [—m,7| null ist, ist die Leistung des dis-
kreten Prozesses beschrankt. Diskretes weifles Rauschen ist daher, im Gegensatz zu kon-
tinuierlichem weiflen Rauschen, technisch realisierbar.

Mit der diskreten Fourier-Transformation lasst sich die Autokorrelationsfunktion berech-
nen als:

1 =
Cor(vg,Vktx) = T, (k) = Ry, 0k mit  J, = { wenn £ =0 (A.30)

0 sonst

0, ist das Kronecker-Delta, das bei k = 0 gleich 1 und nicht, wie der Dirac-Impuls in
(A.26), unendlich wird.

Auch bei einem diskreten, mittelwertfreien Prozess ist die Autokorrelationsfunktion bei
to—t; = kT = 0 gemaf (A.22) gleich der Varianz (A.4) bei skalaren und gleich der Auto-
Kovarianzmatrix (A.14) bei mehrdimensionalen Prozessen. Die Varianz agk von mittel-
wertfreiem, diskretem weiflen Rauschen vy ist daher gleich der spektralen Leistungsdich-
te Ry, :

Var(vg) = agk =7, (0) = Ry, (A.31)
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Fiir einen mehrdimensionalen Zufallsprozess vj, bestehend aus n statistisch unabhén-
gigen, mittelwertfreien, diskreten weilen Rauschprozessen v;; mit den spektralen Leis-
tungsdichten R,,, und Varianzen Ugi ,» lautet die Auto-Kovarianzmatrix damit:

T ;) 0 Ry, 0 0
0 o e 0 0 R e 0
Cov(@an)=| ., 7" . -1 . = Ry,
: : .0 : : 0
0 0o - Ugn . 0 0 -+ Ry,
Cov(U,Uk4x) = 0 fir k#0
(A.32)

Random-Walk

Integriert man normalverteiltes, kontinuierliches weiles Rauschen v(t), erhélt man einen
stochastischen Prozess der Form:

o) = [ vla)dg (A.33)

Mit P,(0) = 0 und R, als spektraler Leistungsdichte (A.25) des kontinuierlichen weien
Rauschens ergeben sich fir Erwartungswert und Standardabweichung von x(¢):

pe(t) = Elz(t)] =0 ox(t) = /Var(z(t)) = VRt (A.34)

Die Standardabweichung von z(t) wéchst also mit der Wurzel der Zeit. Der Zahlenwert
der Standardabweichung bei ¢t = 1 ist der so genannte Random-Walk-Koeffizient N
[86]:

Ny =o0,(t=1)=+R, (A.35)
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B Erganzungen

B.1 Lagedarstellungen

Quaternionen

Fiir das Produkt zweier Quaternionen q = (q1, g2, ¢3,q4)” und r = (r1, 7, 7374)7 gilt [28,
84]:

. —q92 —q3 —q4 1

q2 a1 —q4 q3 T2 (B.1)
a3 44 a —q2 T3

q4 —gq3 q2 q1 T4

Damit lédsst sich zeigen, dass die Quaternionen-Multiplikation nicht kommutativ q e r #
r e q, aber assoziativ qe (res) =(qer) es ist.

qer =

Richtungskosinusmatrix aus Basisvektoren

Die Richtungskosinusmatrix C{ (2.13) zur Koordinatentransformation eines Vektors von
B nach A (2.14) lasst sich auch aus den Basisvektoren von B und A konstruieren [28]:

ay-by dp-by dp-bs
Cg =|dy-by do-by do-bs (B.Q)
@3 -by ds-by ds-bs

Ein Element ¢;; der Richtungskosinusmatrix ist also das Skalarprodukt der Basisvektoren
a; und b;:

cij=1d;-b;  Vi.je{1,23} (B.3)

Transformationen von Lagedarstellungen

Die Eulerwinkel geméfl (2.16) lassen sich folgendermafien in die Richtungskosinusmatrix
C{ (2.13) umrechnen:

cost cosf cosy sinp sinf —cosp siny sing siny + cosy cosy sinf
Cp = | cosf siny cosp cosyp +sing siny sinf cose siny sinf — cosp sinp
—sinf cosf sin cos cost
(B.4)
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B.1 Lagedarstellungen

Fiir die Umrechnung der Richtungskosinusmatrix Cj in das Lagequaternion qj gilt als
Inversion von (2.13) [28]:

¢
% (032 - 023)
1¢ (c13 — ¢31)
ae (c21 = c12)

N

1
mit (= 5\/1 + c11 + c92 + ¢33 (B5)

N

Es muss 1+ ¢11 + co2 + ¢33 # 0 gelten. Fiir Alternativen siehe [84].

Das Lagequaternion qj kann folgendermaflen aus den Eulerwinkeln berechnet werden
[84]:

© (4 ¥ in L ain @ qin &

COos 5 cosg2 coslg 4+ sin 5 sin 3 smi

in o v _ Lain % qin @
a _ | Sin % Ccos 5 cos 5 — cos 3 sin 5 sin 5 (B 6)
R cos £sin ¢ cos £ + sin £ cos ¢ sin £ '

2 20 12b 2 92 1%

2 Cain¥ _qin Pain @ K

COS 5 COS 5 Sin 5 — sin 5 sin 5 cos 5

Die Funktion fy (o) rechnet einen Winkel a in einen dquivalenten Winkel im Intervall
| — m; 7] um:

fula) = a— 21 [;‘T _ ﬂ (B.7)

Der Ausdruck zwischen den Klammern | | wird dabei auf die néchste ganze Zahl aufge-
rundet.

Eulerwinkelraten

Fiir die Eulerwinkelraten gilt als Funktion der Drehraten und Eulerwinkel [28]:

b 1 sinptanf cosptanfd\ [w,
6|l=10 cos ¢ —sin @ Wy (B.8)
¥ 0 o6 cosh ws

fiir Nickwinkel —90° < 6 < 90°.

257



B Ergidnzungen

B.2 Weitere mathematische Erganzungen

Kreuzproduktbildende Matrix

Das Kreuzprodukt zweier Vektoren @ und b kann auch durch die Multiplikation mit einer
schiefsymmetrischen Matrix [@x] dargestellt werden:

al 0 —as a2
axb=/[ax]|b mit @ = | ay und [@x] = | a3 0 —-u (B.9)
as —an al 0

Ableitung in zwei Bezugssystemen

Fiir die zeitliche Ableitung eines Vektors @ in den Bezugssystemen A und B gilt folgender

Zusammenhang [42]:

Ada  Bda
ﬁ = W +wab X a (BlO)

Wap ist die Drehrate (2.17) von B in A

Fiir die zeitliche Ableitung eines korperfesten Basisvektors b beziiglich Bezugssystem L
folgt daraus beispielsweise:

= Lab, Bdb,

bm
dt dt
=0

+ @ X by Vme{z,y,z} (B.11)

Beschrankungen

Eine Beschrinkung einer Variablen a auf die obere Grenze u und die untere Grenze [
wird geschrieben als
u fire>u

sat;'(a) = a sonst . (B.12)
I fire<l

Fiir einen Vektor @ beschrénkt satj'(@) jede Komponente a; von a:

sati (@) = (a1sats -+ - » Gnsat) mit ;g = sati'(a;)) Vie{l,...,n}  (B.13)
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B.3 Erganzungen zum Kapitel Regelung

B.3 Erganzungen zum Kapitel Regelung

Bewegungsgleichungen in Koordinatenschreibweise

Die Bewegungsgleichungen (5.39) des Systemmodells fiir die flachheitsbasierte Zustands-

riickfithrung lauten in Koordinatenschreibweise:

Dn Un

Pe | = | Ve

Dd Ug

Un, 0 0
v |=(0]=-CLl0]w
Vg g 1
2 l

3 = 5 Q(qb) Wy
. Wy
q4

Wy uz

wy = | us

Wy Uy

(B.14a)

(B.14b)

(B.14c¢)

(B.14d)

Dabei ist C! und €2(q}) gemiB (2.13) und (2.18) jeweils eine Funktion von q! bzw.

T
(01 92 93 q4)" -

Projektionen fiir den Beweis der Flachheit

Projektion von (5.76) auf Iy zur Herleitung von (5.84):

Upp - lg = =1 by - lg—uy (G X b.) - lg+ds - lg
pfis) €33 Wy €31 —Wg €32 Asd

Projektion von (5.86) auf l;y und b, zur Herleitung von (5.87):

- -

— ’ill gz . gy —2111 (&lb X gz) . gy —U1 ((jjlb X gz) . by —U1 ((Ijlb X (le X gz)) . by

0 —Wz —Wg=—u2 WyWz
R T > N C I
 lign Iy - by +iise o - by Hiisaly- by = pE D, by +pD T by +p Ty - b,
—— —— —— —— —— ——
C12 Cc22 C32 C12 C22 C32

(B.15)

(B.16)
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Matrizen des Zustandsraummodells fiir die MPC-Trajektoriengenerierung

Die Matrizen fiir das kontinuierliche, lineare Zustandsraummodell (5.148), (5.156):

0 000
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(B.18)
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C Parameter

Parameter Symbol Zahlenwert Einheit
Abstand Rotorachsen zur vertikalen

Symmetrieachse des Quadrokopters dr 212,5 mm
Vektor von der IMU zur GNSS Antenne CZ:Z (0;0; —66)7  mm
Vektor vom Zentrum des Quadrok. zur IMU J}’ (0;0; —=59,5)7  mm
Vektor vom Zentrum des Quadrok. zur Kamera JZ’ (25; —23;166)7 mm
Gesamtmasse des Quadrokopters m 2,267 kg
Trégheitsmoment des Quadrok. um die Rollachse Jr 0,038 kgm?
Trégheitsmoment des Quadrok. um die Nickachse Jy 0,038 kgm?
Produkt aus dem Tragheitsmoment des Quadrok.

um die Hochachse und dem Quotienten aus Schub-

und Widerstandsmoment-Faktoren der Rotoren J,k;/kq 0,9 kgm

Tabelle C.1: Parameter zur Geometrie und Masse des Quadrokopters

Standardabweichung Symbol | Zahlenwert Einheit
Magnetometer diskretes Winkelrauschen Om,k m/2 rad
Initialer Lagewinkelfehler 0a,0, 08,0 2 deg
Initialer Gierwinkelfehler 04,0 5 deg
Initialer Beschleunigungsbiasfehler O Aba,0 0,03 m/s?
Initialer Drehratenbiasfehler OAb, 0 0,001 rad/s
Storgroflen-Beobachter, diskr. Systemrauschen Ows k 0,01 m/s?
Storgrofien-Beobachter, diskr. Messrauschen Ouy k 0,2 m/s?

Tabelle C.2: Zahlenwerte der Standardabweichungen fiir Sensorfusion und Stérgréfien-

Beobachter
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C Parameter

Li; 1/s] | Liz | Lia | Liqx | Lio | Lix
Nord, Ost i=1,2 | 13 9 2,5 1 0
Vertikal i — 3 ST 7 129 (025
Gier i=4 - - 8,33 | 2,67 0

Tabelle C.3: Ubertragungsfaktoren fiir stabilisierenden Regler

i 4.)im i 3 lim i 2 1im i1 lim i 0,1im
Nord, Ost i =1,2 | 380m/s* | 13,5m/s® | 3m/s? lIm/s -
Vertikal ¢ =3 - - 2m/s? 0,5m/s | 0,05m
Gier i=14 - - 8rad/s? | 0,79rad/s -

Tabelle C.4: Obere und untere Beschriankungen fiir stabilisierenden Regler

Betriebsmodus | Ls Lo Lyi | Lo | Ly
Joystick | 24/s | 6/s | 1,5/s | — -
Objektverfolgung | 60/s | 15/s | 4/s | 1/s | 2/s

Tabelle C.5: Ubertragungsfaktoren der kaskadierten Regler zur Trajektoriengenerierung

Methode Kaskadenregelung MPC
Betriebsmodus | Joystick | Objektverfolgung POI
St - 2m/s -
Va,lim — 2m/s -
Une,lim 4m/s 4m/s 0,5m/s
aim | 3m/s? 3m/s? 1,5m/s?
aim | 6m/s? 10m/s? 6m/s
dim | 40m/s* 100m/s* 50 m/s*
Ud lim 1m/s - 0,5m/s
Pim | 455 20°/s 45°/s
Yiim | (8rad/s?) (8rad/s?) 4rad/s?

Tabelle C.6: Beschrinkungen der Trajektoriengenerierung
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