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Zusammenfassung

Ein breites Forschungsthema der Raumfahrt ist die Wiederverwendbarkeit von Raketenstufen. Ein Verfah-
ren, mit dem eine solche Stufe zu einem Startplatz zurtickgefuhrt werden kann, ist das In-Air-Capturing, bei
dem die Raketenstufe von einem weiteren Luftfahrzeug eingefangen wird, um an einen Bestimmungsort
geschleppt zu werden. Auf Grundlage des erwarteten Flugverhaltens der Raketenstufe und des Schleppers
wird ein Verfahren vorgestellt, bei dem mit einem geregelten Fangkorb eine Kopplung beider Vehikel reali-
siert werden kann. Als Versuchstrager fur spatere Machbarkeitsstudien sollen kleine unbemannte Luftfahr-
zeuge dienen. Die vorliegende Arbeit prasentiert die mechanische und aerodynamische Auslegung dieser
Koppeleinheit, die zu ihrer grundlegenden Konfiguration fiihrten, sowie die Ideen, die die Basis fur den ge-
wahlten Ansatz sind. Darliber hinaus wird das Verfahren zur Implementierung der Rollstabilisierung und der
Regelung der Position der Koppeleinheit vorgestellt. Die Funktionalitdt des Entwurfs und die Steuerbarkeit
der Koppeleinheit werden anhand von Flugversuchsdaten gezeigt.

NOMENKLATUR
0 Langslagewinkel
(0] Rolllagewinkel
X Bahnazimut
v Gierwinkel
A Auftriebskraft
G Gewichtskraft
S Seilkraft
W Widerstandskraft
a Anstellwinkel
d Abstand
e Abstand Schwerpunkt-Neutralpunkt
h Hohe uber Grund
Xp Korperfeste Langsachse
Xp,T Druckpunktkoordinate des Trichters
Xgp Schwerpunktkoordinate
CFK Kohlefaserverstarkte Kunststoffe
DP Druckpunkt
GNSS Globales Satellitennavigationssystem
IAC In-Air-Capturing
KE Koppeleinheit
LFBB Liquid Fly-back Booster
MAL Micro Air Lab
NN Normal Null
PSP Pilot Support Package
RC Remote Control
RHIN Manuelle horizontale Eingabe
RVIN Manuelle vertikale Eingabe
SP Schwerpunkt
F Steuerflache
T Trichter

1. EINLEITUNG/HINTERGRUND

Aus Kostengriinden gibt es die Bestrebungen, Tragerstu-
fen/Booster von Raketen mehrfach zu nutzen [1], [2]. Fur
eine Mehrfachnutzung ist eine sichere und weitestgehend
zerstorungsfreie Ruckholung der Raketenstufe aus groRer
Flugh6he zu einer angestrebten Landeposition auf der
Erdoberflache notwendig. Eine Umsetzung dieser Ruck-
kehr kann auf unterschiedlichstem Wege geschehen. Eine
Mdoglichkeit ist das Ruckfuhren der Raketenelemente unter
Nutzung der eigenen Antriebe mit zurlickgehaltenen
Treibstoffreserven, wie es etwa SpaceX umsetzt [3]. Eine
andere Mdoglichkeit, die den Ausgangspunkt dieses Pa-
pers bildet, ist das Einfangen der Tragerstufe mittels eines
Fangflugzeuges nach dem Wiedereintritt in die niedere
Atmosphére und einem anschlieBenden Schlepp zum
angestrebten Zielpunkt. Der Vorteil dieses Ansatzes ge-
geniber der Nutzung des Eigenantriebs ist, dass die Tra-
gerstufe weniger Treibstoff fir ihre eigentliche Mission
mitflhren muss und somit bei gleicher StufengréRe eine
hdhere Nutzlast transportieren kann [3].
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Konzeptskizze fur das In-Air-Capturing mittels
LFBB und Boeing 747

BILD 1.

Das Verfahren zum Einfangen einer Tragerstufe und der
anschlieRende Schlepp zu einem Zielpunkt durch ein
Transportflugzeug werden im Weiteren als ,In Air Cap-
turing” (IAC) bezeichnet. Bei dem hier vorgestellten An-
satz des IAC wird von einer gefligelten Tragerstufe ver-
gleichbar dem LFBB [4] ausgegangen. Dieses ist ein im
ASTRA-Programm entwickeltes Konzept fur eine wieder-
verwendbare Tragerstufe. Die Tragerstufe, die im Weite-
ren als Klient bezeichnet wird, verfigt nach dem Wieder-
eintritt lediglich Uber eine limitierte Steuerbarkeit und kei-



nen Eigenantrieb und weist daher die Mandvrierfahigkei-
ten eines passiven Gleiters mit schlechten Flugeigen-
schaften und groRer Massentragheit auf. Das Einfangma-
ndver soll bei Geschwindigkeiten von Ma=0,55 und weni-
ger in Flughéhen zwischen 8000m und 2000m stattfinden
[5]. Dabei miissen Gleitwinkel von y = —12° erreicht wer-
den, so dass fur den Einfangvorgang bis zu 2min zur
Verfiigung stehen.Das Fluggerat, das zum Einfangen des
Klienten genutzt werden soll, wird im Weiteren als Schlep-
per bezeichnet. Als Schlepper kdmen umgebaute zivile
oder militdrische Transportflugzeuge in Frage, welche
Uber den nétigen Leistungsiiberschuss zum Schleppen
des potentiellen Klienten verfigen. Das Szenario geht
daher von einem verhaltnismafig tragen Flugzeug groRer
Masse aus.

Eine vergleichbare Zielstellung, das Zusammenfuhren und
reversible Verbinden von Luftfahrzeugen wéhrend des
Fluges weisen auch Luft-zu-Luft-Betankungsvorgange auf.
Es existieren bereits zahlreiche Vorarbeiten zur Luft-zu-
Luftbetankung, die als Basis fur ein derartiges IAC genutzt
werden kénnen. Ein Ansatz bei der Luft-zu-Luft-Betankung
ist das Sonde-Trichter-System (Probe/Drogue Air-to-Air
Refueling [5]), das als Ausgangspunkt fir das IAC genutzt
werden soll. Bei diesem Verfahren néhert sich in den
meisten Fallen ein sehr mandvrierfahiges, mit einer Sonde
ausgestattetes, zu betankendes Luftfahrzeug (Klient)
einem weniger agilen Tanker, welcher den Trichter
schleppt. Der agile Klient ibernimmt daher die Rolle, die
Annaherung durchzufiihren und etwaige Bewegungsénde-
rungen der Betankungseinrichtung durch Stérungen aus-
zuregeln, wahrend der Tanker einen méglichst statischen
Flugzustand halt. Nutzt man dieses Prinzip fur das IAC,
dann besteht die zusatzliche Herausforderung darin, einen
Kontakt zwischen einem schwerfélligen Schlepper und
gleichzeitig einem schwerfélligen Klienten herzustellen,
bei dem eine beschrénkte Steuerbarkeit hinzukommt.
Beim Versuch, das Ankoppeln durch den Schlepper zu
steuern, wirkt erschwerend, dass dieser die Vorrichtung
zum Koppeln an einer flexiblen Verbindung zieht. Steuer-
eingaben des Schleppers wirken daher nicht unmittelbar,
sondern stark verzdgert auf die relative Position zwischen
Fangkorb und Klient.

Um die Annéherung von Trichter und Klient dennoch zu
erleichtern oder grundséatzlich zu ermdglichen, soll der
Trichter in der hier vorgestellten Arbeit nicht als passiv
geschleppte Einheit ausgelegt, sondern als eine eigen-
standig und prazise zu mandvrierende Komponente um-
gesetzt werden. Zielstellung dieser Modifikation ist es, die
eingeschrénkte Mandvrierbarkeit, welche als Folge der
Tréagheit von Schlepper und Klient erwartet wird, zu kom-
pensieren. Dazu wird der Trichter, im Weiteren als Koppe-
leinheit (KE) bezeichnet, mit einer eigenstéandigen Flugre-
gelung und aerodynamischen Steuerflaichen ausgeristet,
welche eine Positionierung der KE beziglich des Klienten
erlauben.

Die Zielstellung, einen Betankungstrichter mit Hilfe von
Aktuatorik zu manipulieren, um etwa Wirbelschleppen
auszugleichen, wird auch in den Arbeiten [6], [7] betrach-
tet. FUr die Durchfihrung des IAC ist es vorgesehen, dass
nicht nur die zuriickzufihrende Raketenstufe, sondern, zur
Reduktion des Risikos, auch das Schleppflugzeug unbe-
mannt sind. Um eine Manipulation der KE bzgl. des Klien-
ten zu erméglichen, ist es notwendig, deren relative Posi-
tion zu bestimmen. Die Positionsschitzung kann etwa
mittels GNSS oder bildgebenden Sensoren geschehen,

deren Resultate als Eingangsgréen fir die Flugreglung
der KE dienen. Auf Grund der begrenzten Genauigkeit der
GNSS Information ist diese nur fiir die Grobpositionierung
bei der Anndherung einsetzbar. Fir die Feinpositionierung
der KE zur Sonde des Klienten miissen voraussichtlich
bildgebende Sensoren genutzt werden.

Fur eine erste Erprobung des IAC-Ansatzes ist es aus
Kostengriinden nicht moglich, einen real skalierten Aufbau
umzusetzen. Aus diesem Grund sollen die bendétigten
Verfahren und Hardwarekomponenten in einem ,subscale®
Versuch mittels kleinerer unbemannter Luftfahrzeuge
entwickelt und validiert werden. Ein Hauptaugenmerk des
Verfahrens liegt auf der Nutzung einer agilen KE. Deren
Konzeptionierung, Umsetzung und Validierung im Flug-
versuch ist Inhalt diese Papers.

2. KONZEPTIONIERUNG DER KOPPELEINHEIT

Wie bereits erwahnt, ahnelt das IAC dem Luftbetan-
kungsmanéver. Bei diesem wird ein Fangkorb am Betan-
kungsflugzeug geschleppt und seitens des Klienten mit
einer Sonde der Kontakt hergestellt. Dieser Aufbau muss
fir das IAC um eine steuerbare Komponente erweitert
werden. Zur Erweiterung von Betankungskdérben um
Steuerflachen gibt es bereits verschiedene Untersuchun-
gen [7], [8], [9]. Hier wird der Ansatz verfolgt, den Fang-
korb um Steuerflachen zu erweitern, die ein Verfahren
beziglich des Schleppers zu ermdglichen. Der Trichter
dient dann zum einen dem mechanischen Einleiten der
Klientensonde, sorgt aber durch seine Widerstandskraft
auch fur den eigenstabilen Flug der KE.

Die Rotation der KE um die Querachse ist von der Seil-
kraft, und vom Abstand dieser zum Schwerpunkt abhan-
gig. Durch einen Eingriff in den Flug der KE mittels Steuer-
flachen, wird in das Momentengleichgewicht eingegriffen,
wobei die Seilkraft und die Luftkraft am Trichter rickstel-
lend wirken. Die Steuerflachen sollen daher derart umge-
setzt werden, dass die Kraft moglichst wenig Momente um
die Querachse einbringt, sondern, ahnlich der direct lift
Steuerung, durch Zusatzkrafte direkt die Position veran-
dert. Ziel ist es daher, Schwerpunkt, Angriffspunkt der
Steuerflachen und Aufhangungspunkt mdglichst nahe
zusammen zu bringen. Die Unterbringung der Avionik soll
zentral am Rumpf erfolgen, so dass ein geringes Trag-
heitsmoment um die Rollachse erzielt wird.

Es sind sowohl drei, als auch vier Steuerflachen denkbar.
Ein Konzept mit drei Steuerflaichen besitzt den Vorteil,
dass diese weniger Verluste durch induzierten Widerstand
bei Steuerausschlagen und somit eine héhere Wirksam-
keit besitzen. Bei einem Verfahren missen jedoch un-
symmetrische Kombinationen von Ausschlagen komman-
diert werden, wodurch die Steuerflachen ein zusatzliches
Moment um die Querachse erzeugen. Bei vier Steuerfla-
chen sind zwei Grundpositionen méglich [7], die x-Position
und die +-Position, die BILD 2 gezeigt werden.
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BILD 2.

Grundposition und Ausschlage zum Verfahren



Die Grundposition kann, unabhéangig vom Konzept, in der
spateren Regelung angepasst werden. Fir die ersten
Untersuchungen soll auf Grund der einfacheren Steuerung
die +-Position mit vier voll beweglichen Flachen umgesetzt
werden.

In Vorversuchen wurden mit einem Modell Probleme beim
eigenstabilen Flug der KE beobachtet. Fur die Konzeptio-
nierung der endglltigen KE wurde daher Augenmerk auf
die Langsstabilitat gelegt. Hierflr ist die Lage des Druck-
punktes bezuglich des Schwerpunktes entscheidend. Der
Druckpunkt ist per Definition der Punkt, an dem sich die
Momente der angreifenden Luftkrafte aufheben. Die KE
stellt hier einen Sonderfall dar, da zuséatzlich zu den Luft-
kraften die Seilkréafte wirken, die direkt von den Luftkraften
abhéngen. Betrachtet wird im Folgenden der stationare,
windfreie Horizontalflug. In einem stationaren Bahnnei-
gungsflug waren die Krafte gegenliber der Anstrdomung
gleichermalRen ausrichten, so dass die Gleichungen ana-
log gliltig sind.

Die horizontale Komponente der Seilkraft Sy muss im
statischen Fall des windfreien Horizontalflugs die Wider-
standskrafte der Steuerflachen und des Trichters ausglei-
chen. Aquivalent gleicht die vertikale Komponente die
Differenz zwischen erzeugter Auftriebskraft und Gewichts-
kraft der KE aus. BILD 3 zeigt alle an der KE angreifenden
Krafte fur diesen Spezialfall. Die Seilkraft wurde hier be-
reits in ihre Komponenten zerlegt dargestellt.

BILD 3.

Krafteverhaltnisse an der KE

Fir die Momentengleichung um den Druckpunkt mit posi-
tiver Drehrichtung im Uhrzeigersinn gilt nach obiger Defini-
tion und mit Beriicksichtigung der Seilkrafte als externe
Krafte Gleichung (1).

0= (xgp+e)(Ar +Sy)cosa
+(xSP + e)(WF - SH) sina (1)

+(xy — xgp —e)(—Wr) sina

+(xy —xgp —e)(—Ar) cosa
Mit den oben beschriebenen Bedingungen fiir die Seilkraft

SH=
SV=

)
G —Ar — Ap

und Aufldsung nach der Druckpunktlage ergibt sich fur

den Abstand e des Druckpunktes gegeniber dem
Schwerpunkt Gleichung (3).
Wy -sina + Ar - cosa
€= Xr- J L — Xsp (3)

G -cosa

Gleichung (3) zeigt, dass die Stellflachen keinen Einfluss

auf die Stabilitdét der Konfiguration haben, solange diese
im Kraftangriffspunkt des Zugseils liegen. Das Verhalten
auf Anstellwinkelanderungen zu reagieren, wird allein aus
dem Verhéltnis der Trichterkrafte zur Gewichtskraft sowie
der Schwerpunkt- und Trichterlage bestimmt.

Fur die Uberpriifung der Stabilitat wurden die Berechnun-
gen uUber einen Anstellwinkelbereich fur verschiedene
Geschwindigkeiten durchgefuhrt. Die Schwerpunktlage
wurde aus Vorentwurfsdaten bei xgp = 165mm angenom-
men. Auftriebs- und Widerstandskraft wurden mit Beiwer-
ten aus Untersuchungen in [10], wie sie in [11] aufbereitet
sind, berechnet. Der auftriebsabhéngige Anteil des Trich-
terwiderstandes wurde vernachlassigt und lediglich mit
dem Nullwiderstand gerechnet. Die Anderung des Wider-
standes durch den Auftrieb ist durch die annédhernd glei-
che angestromte Flache gering zu erwarten und mit zu-
nehmendem Anstellwinkel positiv. Da dieser Widerstand
durch sein negatives Drehmoment bezuglich des Schwer-
punktes stabilisierend wirkt, stellt das Vernachléassigen der
Widerstandszunahme mit dem Anstellwinkel eine konser-
vative Abschéatzung der Stabilitat dar.

BILD 4 zeigt den Abstand zwischen Druck- und Schwer-
punkt Uber verschiedene Anstellwinkel bei Geschwindig-
keiten von 80 bis 140km/h wie sie beim Flug im skalierten
Versuchsszenario zu erwarten sind.
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BILD 4.  Verlauf des Abstandes von Druckpunkt zu
Schwerpunkt Uiber verschiedene Anstellwinkel

Zu sehen ist, dass der Druckpunkt bei kleinen Anstellwin-
keln vor dem Schwerpunkt liegt und mit VergroRerung des
Anstellwinkels nach hinten wandert. Im Gegensatz zu
klassischen Stabilitatsbetrachtungen, wie sie aus der
Flugmechanik bekannt sind, kann die Druckpunktlage
nicht fur den Gleichgewichtspunkt zwischen Auftriebs- und
Gewichtskréaften betrachtet werden. Durch die Reaktions-
krafte des Zugseils wird dieses Gleichgewicht immer er-
fullt, da der fehlende Anteil zur Kompensation des Ge-
wichts durch das Seil eingebracht wird. Stattdessen ist der
Punkt des stabilen Fluges durch die Bedingung des Mo-
mentengleichgewichts definiert. Da es sich bei der KE um
einen symmetrischen Auftriebskorper ohne Nullmoment
handelt, ist dieses Gleichgewicht hergestellt, wenn der
Druckpunkt im Schwerpunkt liegt. Die Nullpunkte der Ge-
raden in BILD 4 sind daher die erwarteten Flugzustande
der KE. Eine Aussage uber das Verhalten auf Stérungen
im Anstellwinkel zu reagieren und damit Uber die Stabilitat
der KE ist dennoch durch die Steigung der Geraden ge-
geben. Diese spiegeln die Anderung des Momenten-
gleichgewichts wieder. Bei einem vor dem Schwerpunkt



gelegenen Druckpunkt zeigt die KE das Bestreben zu
groRere Anstellwinkeln zur drehen, bei Anderungen in die
entgegengesetzte Richtung entsprechend umgekehrt. Fir
die gewahlte Konfiguration ist diese Stabilitat stets gege-
ben. Fir ein gutes Flugverhalten muss die Gerade jedoch
einen ausreichend groRen Gradienten aufweisen, so dass
das rickstellende Moment ausreichend ist. Die Etablie-
rung eines Grenzwertes fur den Gradienten der Graphen
wirde zuséatzliche Versuche erfordern. Fir die Auslegung
der KE wurden die qualitativ gepriften Verlaufe durch
Vortests hinsichtlich ihres Flugverhaltens validiert.

Mit den gemachten Betrachtungen ist das erste Konzept
zur Gestaltung vollstéandig. Dariiber hinaus muss die KE
mit Avionik ausgestattet sein, die die spatere Regelung
ermdglicht. Hier liegen zwei grundséatzliche Mdglichkeiten
vor:

— die Avionik ist im Schleppflugzeug untergebracht,
lediglich die Stellmotoren befinden sich in der KE

— die KE ist vollstandig ausgeristet mit eigener
Stromversorgung

Die erste Variante sorgt fur ein wesentlich geringeres
Gewicht der KE. Gleichzeitig ist es nétig, alle Signale Giber
die Schleppléange, die zwischen 20 und 30m liegen soll, zu
transportieren, was nicht ohne Verstarkungen mdglich ist.
Weiterhin wird das Abkoppeln der KE schwieriger und es
mussten zusatzlich Sensordaten von der KE zum Rege-
lungssystem transportiert werden. Der Vorzug wird daher
der Ausriistung der KE mit einem eigenen System gege-
ben, wobei ein geringes Gewicht eine wesentliche Rand-
bedingung darstellt.

3. UMSETZUNG UND EXPERIMENTELLE
ANALYSE

3.1. Umsetzung der Koppeleinheit

Fir die Durchfiihrung der Experimente zum IAC-Verfahren
unter den Randbedingungen der kleinen* unbemannten
Versuchstrager, wird eine experimentelle Koppeleinheit
entworfen, die in den folgenden Abschnitten beschrieben
wird.

3.1.1.

Durch die Leistungsgrenze des Schleppflugzeuges stellt
insbesondere das Gewicht des Systems eine limitierende
Randbedingung dar. Gleichzeitig sollen spéatere Modifika-
tionen wie eine Anpassung der Stellflachengré3e oder des
Schleppkegels ohne Neubau mdéglich sein. Der Prototyp
wurde daher in einer modularen CFK-Bauweise realisiert.
Die wesentlichen Baugruppen sind

Bauliche Umsetzung der Koppeleinheit

— Korpus inkl. Avionik und Stellmotortréager, sowie
Kupplung zum Schleppseil

—  Kupplungsstiick zum Fangtrichter

— Fangtrichter

—  Stellflachen

Alle Einbauten finden kompakt im Korpus der Einheit statt.
Die Stellflachen werden auf die Achsen der Stellmotoren
montiert. Dadurch ergibt sich ein direkter und platzsparen-
der Einbau. Die Lasten auf die Stellflachen missen aller-
dings limitiert sein. Diese Einschrankung wurde bewusst in
Kauf genommen. Die Stellmotoren sind fur einen schnel-
len Wechsel bei Beschadigungen vorgesehen und stellen

! Maximale Spannweite der Versuchstrager ist 3,0m

dadurch gleichzeitig eine simple Sollbruchstelle dar. In
einem Vorentwurf wurden Schwerpunktlage und Gesamt-
gewicht der Konfiguration abgeschéatzt und die Schwer-
punktlage durch die Lange des Auslegers zum Trichter
eingestellt. Um eine héhere Flugstabilitat durch den Trich-
ter zu erhalten, ist dieser mit Léchern versehen, durch die
Strémungsenergie in das Totwassergebiet innerhalb des
Trichters geleitet wird. Die Gestaltung orientiert sich an
Schleppsonden fur Druckmessungen [12].

Stellflachen

Telemetrieantenne GPS-Antenne

Korpus
BILD 5.

Fangtrichter

isometrische Ansicht der Koppeleinheit

BILD 5 zeigt ein 3D-Modell der Koppeleinheit. Die Lange
der Koppeleinheit betragt rund 450mm bei einem Durch-
messer des Trichters von etwa 370mm. Im Bau konnte
das vorab veranschlagte Gewicht mit rund 6509 eingehal-
ten werden.

3.1.2.

Als Grundlage fir die spatere Regelung der Koppeleinheit
dient ein Pixhawk 2.4.6 Autopilot [13]. Dieses open-
Source-System bietet eine kostengiinstige Flugsteuerung
bei vollstandiger Modifizierbarkeit. Dartiber hinaus gibt es
speziell zugeschnittene Sensorik. Fur die Koppeleinheit
wird ein u-blox M8N GPS, eine 433MHz Telemetrie und
ein RC-Empfanger sowie eine Spannungsuberwachung
des Akkus angeschlossen. Die gesamte Ausristung der
KE zeigt BILD 6. Im Autopiloten integriert ist weiterhin ein
inertialer Beschleunigungsmesser, durch welchen die
Lagedaten gewonnen werden.

Umsetzung der Avionik

GPS-Antenne
Akku
Pixhawk Autopilot

Stellflache 1

Steuerungsservo

Zugseilfiihrung Tragerplatte

Telemetriemodul

Kupplungsservo
Spannungsregler

Steuerungsservo W& Telemetrieantenne

a =
Stellflache /I I

BILD 6.

RC-Empfanger

Avionik der Koppeleinheit (Langsschnitt, ver-
groéRert)

Sowohl fiir die Annéherung zwischen Schlepper und Kli-
ent, als auch fiir die Positionierung der KE beziglich des
Klienten sind Informationen Uber die jeweiligen Positionen
notig. Fur die Steuerung der Koppeleinheit bis zum tat-
sachlichen Andocken ist, wie eingangs beschrieben, be-
absichtigt, Relativpositionen aus bildgebender Sensorik
seitens des Klienten zu verwenden. Hierfir wird die Kop-
peleinheit zusétzlich zur Telemetrieverbindung zur Boden-
station mit einer zusétzlichen Telemetrieverbindung zum



Klienten ausgestattet. Damit kdnnen sowohl GNSS- als
auch Relativpositonsdaten als Eingangsgréfen in die
Regelung der Koppeleinheit verwendet werden.

Die Regelung wird durch eine Adaption der ublicherweise
verwendeten Autopiloten-Software des Pixhawk umge-
setzt. Die Basissoftware ist die frei verfligbare ,PX4 Firm-
ware’. Diese basiert auf einem ,NuttX‘ Echtzeitbetriebssys-
tem, auf dem Sensortreiber und die Flugsteuerung ausge-
fuhrt werden. Fur einen vollen Zugriff auf die Regelung
wird statt der Ublichen Flugsteuerungssoftware eine ange-
passte Applikation gestartet. Diese wiederrum wird aus
einem Matlab© Simulink Modell heraus generiert. Hierflr
wird das ,Pilot Support Package’ (PSP) verwendet, wel-
ches zusatzliche Bibliotheken in die Simulink-Umgebung
einbindet. Diese Bibliotheken stellen Interfaces zu den
Sensoren und RC-Eingéngen des Pixhawk bereit, so dass
auf Flugdaten zugegriffen werden kann. Es kann somit
eine modellbasierte Entwicklung der Regelung mit einer
automatischen Einbettung des generierten Codes in die
Basissoftware des Autopiloten vorgenommen werden.
BILD 7 veranschaulicht den Ablauf.

Matlab©
simulink |
PSP Schnittstellen
(Eingénge)

PX4 Firmware

Sensortreiber |

Auto-generierter
Quellcode

| Speicherverwaltung |

e

| Lageschatzung |

Reglermodell

= =
PSP Schnittstellen
(Ausgange)

>Kompilierte Flugregelung

BILD 7. Schema zur Umsetzung der Flugregelung der

Koppeleinheit

Zur Umsetzung des Koppelungsvorgangs sollen die Ruder
horizontal und vertikal ausgerichtet sein. Es ist dann még-
lich die KE mit einem Flossenpaar direkt in eine orthogo-
nale Richtung bezuglich des Schleppers zu verfahren. Fur
das Testen unterschiedlicher Ansatze wird ein Modell
aufgebaut, in dem verschiedene Regelungen als Modes
mit normierten Ein- und Ausgéngen umgesetzt werden
kénnen. Der erste Mode ist eine reine RC-Steuerung der
Flossen. Der Mode mischt die RC-Kommandos, um
asymmetrische Rollausschlage oder symmetrische Ver-
fahrausschlage zu erzeugen. Ein zweiter Mode verflgt
Uber eine Rolllagestabilisierung. Diese richtet die Flossen
in vertikaler beziehungsweise horizontaler Richtung aus.
Realisiert wird dies Uber eine klassische PID-Regelung.
Darauf aufbauend kénnen Uber RC-Eingaben vertikale
und horizontale Ausschlage kommandiert werden. Die
Rolllagestabilisierung bildet die Grundlage, um ein Verfah-
ren der KE mit spateren Reglern zur Aussteuerung der
Relativposition in den erwarteten Richtungen zu ermdgli-
chen.

3.2.

Die Umsetzung der Koppeleinheit soll hinsichtlich der
Schleppbarkeit, ihres stabilen Flugverhaltens und der
Steuerbarkeit untersucht werden. Hierfur werden zum
einen bodengebundene Schleppversuche, zum anderen
Flugversuche durch einen Schlepp mit einem unbemann-
ten Luftfahrzeug durchgefiihrt.

Aufbau der Experimente

Die bodengebundenen Schleppversuche bilden eine Mog-

lichkeit mit geringem Aufwand und Risiko das Verhalten
bei guter Beobachtbarkeit zu beurteilen. Hierfir wird die
Koppeleinheit mittels eines Fahrzeuges, an dem ein seit-
lich angebrachter Ausleger montiert ist, geschleppt. BILD
8 zeigt diesen Aufbau. Die Einheit wird ab einer Ge-
schwindigkeit von 50km/h auf etwa 5m Seillange hinter
dem Ausleger ausgelassen. Im Fahrversuch kénnen Ge-
schwindigkeiten bis maximal 110km/h fur kurze, konstante
Phasen erreicht werden. Im Gegensatz zu aufwendigeren
Windtunnelversuchen kénnen keine stérungsfreien Stro-
mungszustande hergestellt werden. Dafur kann eine Viel-
zahl von Versuchen stattfinden und gleichzeitig die Anfal-
ligkeit fur Stérungen beurteilt werden. Die Koppeleinheit
wird in ersten Versuchen ohne Steuereingaben auf das
Flugverhalten betrachtet. In spéteren Versuchen werden
zusétzliche Steuereingaben getétigt und die Stabilisierung
um die Rollachse aktiviert. Wahrend der Versuche werden
Sensordaten durch die Einheit aufgezeichnet.

BILD 8.

Experimentaufbau der Fahrversuche

In den Flugversuchen wird das Flugverhalten der Koppe-
leinheit Uber einen l&dngeren Zeitraum beurteilt, wobei die
Versuche bei Geschwindigkeiten bis 140km/h und einer
Seillange von 30m stattfinden. Das in den Versuchen
eingesetzte Schleppflugzeug ist mit einem Einzylinder
Verbrennungsmotor ausgestattet, dass zusatzlich zur
Remote Control (RC)-Verbindung mit einem Autopiloten
ausgerustet ist, welcher einfache Wegpunktmissionen
erfliegen kann. Die technischen Daten des Schleppflug-
zeuges zeigt TAB 1.

Spannweite 2,7m
MTOW 17kg
Vimax 160km/h
Flugzeit bis 30min
Hmax 600m
Hubraum 62ccm
Antriebsleistung 3,67kwW

TAB 1. Kenndaten Schleppflugzeug MAL?

Fir das reale IAC-Mandver besteht das Schleppflugzeug
aus einer gréReren Transportmaschine, bei der die Kopp-
lungssonde aus einem Aufenlastbehélter oder dem
Rumpfheck ausgelassen werden wiirde. Da die Grof3e des

2 Micro Air Lab



Versuchstragers fur die durchzufihrenden Versuche eine
solche Vorrichtung nicht ermdglicht, wurden anderweitige
Start- und Landeverfahren fur die Koppeleinheit unter-
sucht. Fir den Start der Einheit wurden Versuche mit
einem Anziehen aus dem Stand, einer speziellen Halte-
vorrichtung sowie einem Startwagen durchgefiihrt.

Als zuverlassigstes Verfahren, bei dem nur méRige Belas-
tungen auf die Systeme aufgebracht werden, hat sich der
Startwagen bewdhrt, der in BILD 9 gezeigt ist. Die Lan-
dung der Einheit erfolgt mittels eines Fallschirmes. Um
das Gewicht der Koppeleinheit zu reduzieren, ist dieser in
einem Anbau am Schleppflugzeug untergebracht. Nach
der Durchfihrung der Versuche wird das Zugseil am
Schleppflugzeug getrennt, wobei die Fallschirméffnung
vom Zugseil ausgeldst wird. Fir die sichere Rickfuihrung
bei einem Zugseil bis zu 30m geniigt eine Abwurfhéhe von
etwa 60m. Um ein Mitschleppen der Koppeleinheit durch
den Fallschirm am Boden zu vermeiden ist eine weitere
Ausklinkvorrichtung an der Koppeleinheit vorhanden.

Gleichzeitig dient diese als redundante Trennstelle um das
Schleppflugzeug im Fehlerfall nicht zu gefahrden.

BILD 9.

Startwagen der Koppeleinheit

Im realen Verfahren wirde die Raketenstufe auf einer
geraden Flugbahn eingefangen werden [3]. Durch die
Reichweitenbeschrankungen der Telemetrieverbindungen
zu den Fluggeraten und die Sicherheitsanforderung, die
Systeme jederzeit durch einen manuellen RC-Sichtflug
Ubernehmen zu kénnen, kann das Mandver nicht in einem
reinen Geradeausflug nachgestellt werden. Es wird statt
dessen ein ,Racetrack’ erflogen, der in BILD 10 dargestellt
ist.

Die Racetracks werden in Hohen Uber Grund zwischen 70
und 100m durchgefiihrt. Die Lange der geraden Abschnit-
te betragt etwa 500m, der Abstand der beiden Geraden
etwa 150m. Damit betragt die Zeit, die auf einem geraden
Abschnitt bei der zu erwartenden Fluggeschwindigkeit bei
Windstille zur Verfligung steht, etwa 13s bis 15s.

Anchor Point A
=p,

P,
BILD 10. Racetrack zur Durchfiihrung der Koppelmano-

ver [14]

Fir die Versuche zum Flugverhalten und zur Steuerbarkeit
wurden die Experimente auf dem beschriebenen Race-
track durchgefiihrt. Ein Verfolgerflugzeug wie in den spa-
teren, geplanten Einfangversuchen gab es bei diesen
Versuchen nicht.

3.3.

Zielstellung des KE Entwurfs war die Entwicklung einer
eigenstabilen Schleppsonde, die bzgl. des Schleppers
orthogonal zu dessen Langsachse x; verfahren werden
kann. Dabei sollten sich Lageadnderungen der KE um 6gg
und Y moglichst minimal bleiben. Fir eine einfachere
Umsetzung der Positionierung wurde die bereits erlauterte
Rollstabilisierung implementiert.

Auswertung der Experimente

Zum Nachweis, dass die umgesetzte KE den Anforderun-
gen entspricht, werden zunachst Ergebnisse zur Rollstabi-
lisierung aus bodengebunden Versuchen und Flugversu-
chen prasentiert. AnschlieBend wird auf die Ergebnisse
der vertikalen und horizontalen Auslenkung der KE bzgl.
des Schleppers eingegangen. Ziel ist es, durch einen
Ausschlag der Steuerflachen moglichst viel Verfahrweg in
horizontaler und vertikaler Richtung zu erhalten, um spater
die Ablage des Klienten auszusteuern.

3.3.1.

Die Ergebnisse der jeweiligen Tests zeigen BILD 11 fir
die bodengebundenen Versuche und BILD 12 fir die
Flugversuche. Dargestellt ist eine Gegeniberstellung des
Mode-Signals und des Rollwinkels der KE. Die Rollstabili-
sierung ist aktiv bei einem mode-Wert von 2 und deakti-
viert bei einem mode-Wert von 1.

Rollstabilisierung

BILD 11 zeigt zu Beginn eine kontinuierliche Rotation der
KE um x;, . Mit dem Aktivieren der Rollstabilisierung wird
diese Bewegung unverziglich beendet und eine anna-
hernd stabile Rolllage eingenommen, wobei es durch die
Stoérungen zu stetigen Schwankungen kommt. Die Lage
stabilisiert sich im Mittel ca. bei ¢z = 6° (roter Graph) und
schwankt um +/- 6°. Die Ursachen fiir die Ablage liegen
einer Anderung des Zielwertes durch Aufschaltung manu-
eller Eingaben und statische Stérungen, die durch den
Regler unzureichend ausgeglichen werden. Die Ergebnis-
se des Flugversuchs in BILD 12 zeigen hier bereits eine
deutliche Verbesserung.
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60

————— L2.0
50

a0 1 S¥:}

301 16

O W oyl SRR RSN S
Mode

1
+
1
1
1
1
1
1
1
1
+
1
i
20 A 1
I
1
1
1
(]
1]
{
|
)
1
]

T
°
rl4
10 1
rlz
o
10 fmmmmre - FLo
270 ZE;U 2§U 360 3_{0 32‘0 33‘0 3“10 35‘0 360
Zeit [s]
Dk —-- Mode
BILD 12. Rolllage der KE beim Aktivieren der Rollstabili-

sierung wahrend des Flugversuchs

Der Verlauf der Rolllage im Flugversuch erklart sich aus
dem Ablauf wahrend des Flugversuches: Wahrend des
Startes der KE befindet sich diese auf dem oben be-
schriebenen Startwagen. ¢y auf dem Startwagen sollte
ca. 45° entsprechen, da sich die KE in einer schragen
Lage befindet. Dieser Zustand kann bis zum Zeitpunkt
t=280s beobachtet werden, zu dem die KE vom Boden
abhebt. Unmittelbar nach dem Start wird die Rollstabilisie-
rung aktiviert. Dadurch wird die KE mit der Ziel-Rolllage
¢xe =0 um die Langsachse geregelt. Durch bauliche
Ungenauigkeiten beziehungsweise Asymmetrien beziig-
lich  xpxe und Stérungen durch Wind, kommt es zu
Schwingungen um die Nulllage, die nicht durch den Regler
kompensiert werden. Gleichzeitig wird der Zielwert nicht
stationér erreicht, sondern es liegt eine Ablage von
¢xe = 3° vor. Der Grund hierfir ist, dass die Einstellung
der Parameter fur den entsprechenden Integratoranteil der
Regelung nicht abgeschlossen ist. Ein kurzes Deaktivieren
der Rollstabilisierung zum Zeitpunkt t=346s zeigt ein so-
fortiges Rollen der KE, welches durch ein wiederholtes
Aktivieren unverziglich wieder beendet wird.

Als Ergebnis zu den Versuchen zur Rollstabilisierung kann
festgehalten werden, dass die angestrebte Zielstellung im
Wesentlichen erreicht werden konnte. Zu sehen ist, dass
das System gut um die Rollachse steuerbar ist. Die Ein-

stellung der Reglerverstarkungen zur Eliminierung der
Schwingungen und zum Erreichen des stationaren End-
wertes missen noch abgeschlossen werden.

3.3.2. Vertikale Auslenkung

Die Untersuchungen zur vertikalen Auslenkung der KE
erfolgten im Flugversuch nach dem oben beschriebenen
Aufbau. Einen Beispieldatensatz aus diesen Untersu-
chungen zeigt BILD 13.
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BILD 13. Hohenverlauf, Hohenversatz und Langslage

wahrend der vertikalen Steuereingaben

Der oberste Graph von BILD 13 zeigt eine Gegeniberstel-
lung der jeweiligen Flughthe des Schleppers (hy,,) und
der KE (hgg). Dabei ist ersichtlich, dass die KE dem MAL
bis zum Zeitpunkt t=510s mit einer Hoéhendifferenz von ca.
-3m folgt. Dies spiegelt auch der mittlere Graph (hggz —
hyas) der Abbildung wieder. Ab diesem Zeitpunkt werden
auf die horizontal ausgerichteten Stellflachen der KE ma-
nuelle Eingaben getétigt, die im mittleren Graphen als
RVIN dargestellt sind. Das Ergebnis dieser Steuereinga-
ben ist ein vertikales Verfahren der KE bzgl. des Schlep-
pers. Dies ist deutlich in der obigen Darstellung der abso-
luten als auch in der mittigen Darstellung der relativen
Flughdéhen von KE und Schlepper zu erkennen. Die Steu-
ereingaben sind auf 90% des maximalen Ausschlags der
Stellflachen begrenzt, so dass eine Steuerautoritat fir die
Rollstabilisierung verbleibt. Aus den Graphen ist ersicht-
lich, dass ein maximales Verfahren von +/-3m erreicht
werden kann.

Eine zweite Anforderung an das Verfahren der KE bzgl.
des Schleppers war eine mdglichst geringe Veranderung
der jeweiligen Lage. Der unterste Graph in BILD 13 zeigt
die zu den vertikalen Manipulationen gehdrenden Nickla-
gen der KE sowie die mittlere Nicklage Giber den gesam-
ten Messhorizont. Aus den Daten ist ersichtlich, dass beim
Verfahren der KE die Nicklage nicht konstant bleibt und
sich hier eine Ablage von = 7° gegenuber der Lage im
Nominalzustand (6xr =~ 8°) ergibt. Die Anderung der
Langslage findet jedoch entgegengesetzt dem Ausschlag



der Steuerflachen statt. Ursachlich scheinen daher die
Anstromung beim Verfahren der Position und die Zugrich-
tung des Schleppers. Diese Faktoren Uberwiegen gegen-
Uber den durch die Steuerkréfte verursachten Momenten.

Als Ergebnis der Erprobung zur vertikalen Auslenkung
kann festgehalten werden, dass die vertikale Positionie-
rung der KE bzgl. des Schleppers mit +/-3 Meter sehr gut
funktioniert. Dies gilt insbesondere, wenn die Auslenkung
in Relation zur Grof3e des Schleppers betrachtet wird. Die
Lage der KE bleibt beim Auslenken nicht komplett kon-
stant. Da der Trichter mit seinem Offnungswinkel die
Langslage mehr als kompensiert, sind hierdurch keine
Probleme fiir das Koppeln zu erwarten. Durch eine Ande-
rung der Steuerflachenachsen und der Schwerpunktlage
kénnte daher eine weitere Steigerung der Verfahrwege
erreicht werden.

3.3.3.

Die Bewertung der horizontalen Auslenkung der KE be-
zlglich des Schleppers erfolgt ebenfalls mittels Flugver-
suchsdaten. Wie bereits im Experimentalaufbau erlautert,
folgte der Schlepper fur die Versuche einem Racetrack.
Einen dieser Racetracks zeigt BILD 14. Die relativ hohen
Windgeschwindigkeiten zwischen 20 und 28km/h aus
westlicher bis nordwestlicher Richtung wahrend der Ver-
suchsdurchfiihrung fuhrten dazu, dass die Flugbahn teil-
weise vom Racetrack abwich. Wahrend des Befliegens
des Tracks wurden, ebenso wie bei der vertikalen Auslen-
kung der KE, manuelle Steuereingaben getétigt, um die
KE horizontal beziglich der Schlepperflugbahn auszulen-
ken. Die Steuereingaben zeigt BILD 14 in rot (Steuerbord)
und griin (Backbord). ©
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BILD 14. Flugbahn wéhrend der seitlichen Auslenkun-

gen

Da die Mdglichkeit, quantifizierbare Aussagen uber den
Umfang der Auslenkungen zu machen, in BILD 14 be-
grenzt ist, zeigt BILD 15 fiur den gleichen Zeitraum weitere
MessgrofR3en.

Der obere Verlauf in BILD 15 zeigt die RC Eingaben und
die relativen seitlichen Ablagen der KE bezuglich der
Flugbahnrichtung des Schleppers. Dabei kann deutlich der
Zusammenhang zwischen den Eingaben und den Positi-
onsanderungen der KE gesehen werden. Durch den star-
ken nordwestlichen Wind ergibt sich eine konstante Ver-
schiebung der Bewegungen, da die KE statisch versetzt
fliegt. Im ersten Teil der Daten ist bereits vor Beginn der
RC-Inputs eine starke Verschiebung der KE nach Back-

bord beziiglich des Schleppers zu erkennen.
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BILD 15. Seitliche Auslenkung und Kurs im Vergleich
zur Flugbahn wéhrend der horizontalen Steu-

ereingaben

Genau gegenséatzlich ist dieser Versatz auf der Gegenge-
rade des Racetrack. Hier ergibt sich durch den Wind eine
Verschiebung nach Steuerboard. Diese fiihrt dazu, dass
die angestrebten horizontalen Auslenkungen nicht zu
beiden Seiten gleich verteilt um die Flugrichtung x4, des
Schleppers stattfinden, sondern einen Offset besitzen,
welcher sich durch den jeweiligen Wind ergibt. Trotz die-
ser Bedingungen lassen sich horizontale Auslenkungen
von bis +/-2,5 Meter erkennen. Dieses Ergebnis ist mit
Hinblick auf die GréRe des Schleppers und die vorherr-
schenden Windbedingungen fir die Mandvrierbarkeit sehr
zufriedenstellend. Die untere Darstellung von BILD 15
zeigt eine Gegenlberstellung des yxr und Wyp mit dem
Ziel, Aussagen Uber die Wirkung der Steuereingaben auf
das Momentengleichgewicht um die Hochachse der KE zu
treffen, wie dies bereits fir die L&ngslagewinkel vorge-
nommen wurde. Ebenso wie bei der vertikalen Auslen-
kung die Langslage KE bleibt bei der horizontalen Auslen-
kung der Gierwinkel nicht unbeeinflusst. Es ergeben sich
fur die horizontale Auslenkung Abweichungen Ay =~+/-6°.
Die Werte zeigen aber auch hier wieder im Vorzeichen,
dass sie nicht durch die Steuerkréafte bedingt sein kénnen.
Zusatzlich schlagen sich hier die relativ starken Winde
beim Flugversuch wieder, so dass die Ergebnisse nur
beschréankt verallgemeinert werden kdnnen. Ein Flugver-
such bei besseren Windverhaltnissen ist fir weitere Be-
trachtungen geplant.

4. AUSBLICK

Die erzielten Ergebnisse stellen eine gute Basis fur die
Weiterentwicklung der Koppeleinheit zur vollstdndigen
Durchfiihrung der In-Air-Capturing-Versuche dar. Die
praktische Umsetzung der KE ermdglicht ein Schleppen
des Systems auf den kleinen unbemannten Versuchstra-
gern bei den notwendigen Geschwindigkeiten. Die boden-
gebundenen Versuche haben sich als ein praktikables
Mittel erwiesen, eine Vorauslegung durchzufiihren und
das Verhalten der KE zu validieren. Die Vermeidung des
Risikos, die beteiligten Systeme durch Fehler zu verlieren,
ermoglicht es, auch gréRere Anderungen ohne Zwischen-
schritte zu testen.



Die KE bietet die Mdéglichkeit, sdmtliche notwendige Avio-
nik mitzufihren. Die Einbindung des automatisch generier-
ten Quellcodes in die PX4 Firmware ermdglicht eine mo-
dellbasierte Entwicklung von Regelungsstrategien zur
Durchfiihrung der Kopplung mit direkter Implementierung
in die Softwareumgebung.

In den Versuchen konnte eine erste Abschéatzung der
moglichen Verfahrwege gegeniiber der Schlepperflugbahn
gewonnen werden. Die umgesetzte Rollstabilisierung
bildet eine notwendige Grundlage, ohne die ein gezieltes
Verfahren nicht mdglich ist. Die Steuermdglichkeit um die
Langsachse ist als sehr gut zu bewerten und die Regelung
kann trotz starker Stérungen die Ziellage gut einnehmen.
Die Verfahrwege lagen mit etwa 2,5m in jede orthogonale
Richtung in der gewlinschten Gréenordnung. Fir zukinf-
tige Tests scheint es nétig, die Rolllageregelung der KE in
ihren Verstarkungen anzupassen, so dass Schwingungen
und der stationdre Fehler reduziert werden. Zusatzlich
konnte die Position der Stellflichen in Richtung des
Schwerpunktes verschoben werden. Hierdurch kdnnte
eine Erhdhung der Steuerautoritat erzielt werden. Alterna-
tiv ware der Einsatz gréRerer Steuerflachen denkbar.
AuBBerdem wird die eingangs beschriebene x-
Grundposition der KE getestet werden, um die Steuerau-
toritat mit den bisherigen Ergebnissen zu vergleichen.

Fur die tatséchliche Durchfiihrung des Mandévers missen
weiterhin die bildgebende Sensorik getestet und notwen-
dige Algorithmen zur KE-Erkennung entwickelt werden.
Gleichzeitig wird an der Aufstellung der GNSS-basierten
Position gearbeitet.
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