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Detect & Avoid unter der Beriicksichtigung von Hindernissen am Beispiel des tief-
fliegenden unbemannten Luftfahrzeugs "ALAADy-Demonstrator"

Fur den Flug unbemannter Luftfahrzeuge auBerhalb der Sichtweite des Steuerers werden Detect &
Avoid (DAA) Methoden bendtigt, die Kollisionen des unbemannten Luftfahrzeuges verhindern. Wah-
rend entsprechende Systeme bei bemannten Flugzeugen bereits etabliert sind, rtickt die Notwendig-
keit von DAA Systemen bei unbemannten Luftfahrzeugen immer starker in den Fokus. Jedoch ist eine
Ubertragbarkeit der in bemannten Luftfahrzeugen verwendeten Systeme nicht ohne weiteres még-
lich, da insbesondere fir tieffliegende unbemannte Luftfahrzeuge nicht nur andere Luftverkehrsteil-
nehmer, sondern beispielsweise auch Luftfahrthindernisse, Geo-Fences oder die Gelandehohe be-
rucksichtigt werden mussen [1].

Im Rahmen der Arbeit soll die DAIDALUS (Detect and AvolD Alerting Logic for Unmanned Systems)
[2, 3] Programmbibliothek in das Autopilotensystem des unbemannten Tragschraubers ALAADy-De-
monstrators (Automated Low Altitude Air Delivery) [4, 5] integriert und fUr den Einsatz in niedrigen
Flughthen bis 120m bewertet werden. Zur Erkennung anderer Luftverkehrsteilnehmer wird ein
FLARM/ADS-B Empfanger angenommen. Neben der Bewertung der DAA Funktionalitat zur Vermei-
dung von Kollisionen mit anderen Luftverkehrsteilnehmern soll die Méglichkeit zur Bertcksichtigung
von Hindernissen wie Luftfahrthindernissen oder Geo-Fences betrachtet werden.

Aufgabenstellung im Detail:

- Literaturrecherche zu DAA Methoden und deren Anwendung fur tieffliegende unbemannte
Luftfahrzeuge sowie zur Bertcksichtigung von Luftfahrthindernissen, Geo-Fences, etc.

- Erstellen eines Konzeptes zum automatischen DAA mithilfe der DAIDALUS Programmbiblio-
thek fur den unbemannten Tragschrauber ALAADy-Demonstrator

- Integration der DAIDALUS Programmbibliothek in den Autopiloten des ALAADy-Demonstra-
tors

- Integration des erstellten Konzeptes in die SITL (Software in the Loop) Simulation des
ALAADy-Demonstrators

- Bewertung des Ansatzes zum automatischen Ausweichen von anderen Luftverkehrsteilneh-
mern in niedrigen Flughdhen in der SITL Simulation

- Bewertung des Ansatzes im Hinblick auf die simultane Berlcksichtigung von Luftverkehrs-
teilnehmern und weiteren relevanten Hindernissen, wie z.B. Luftfahrthindernissen, Geo-
Fences, etc.

- Dokumentation der Arbeit entsprechend den Richtlinien der TU Minchen
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Kurzfassung

Soll ein unbemanntes Luftfahrzeug auBBerhalb der Sichtgrenze eines Steuerers und in einem
mit anderen Luftfahrzeugen geteilten Luftraum betrieben werden, wird ein Detect & Avoid
(DAA) System bendtigt. Derartige Systeme sind in der bemannten Luftfahrt bereits seit Jah-
ren etabliert. Da tieffliegende unbemannte Luftfahrzeuge auf eine Flighdhe von maximal
120 m Uber Grund beschrankt sind, ist nur eine begrenzte Ausweichmdglichkeit in vertikaler
Richtung gegeben. Des Weiteren bieten die etablierten DAA Systeme nur bedingt Funktio-
nen, um einen sicheren Abstand zu Bauwerken, Gelandeerhebungen und Geofences ein-
zuhalten, den tieffliegende unbemannte Luftfahrzeuge wahren missen. Aufgrund der unter-
schiedlichen Rahmenbedingungen fir bemannte und tieffliegende unbemannte Luftfahrzeu-
ge ist eine Nutzung der etablierten DAA Systeme in tieffliegenden unbemannten Luftfahrzeu-
gen nicht ohne weiteres méglich.

In der vorliegenden Arbeit wird am Beispiel des unbemannten Luftfahrzeug ALAADy-Demon-
strators (Automated Low Altitude Air Delivery) untersucht, inwiefern die DAIDALUS (Detect
and AvolD Alerting Logic for Unmanned Systems) Programmbibliothek auf tieffliegende un-
bemannte Luftfahrzeuge Ubertragen werden kann. Neben dem fiir DAIDALUS angedachten
Anwendungsfall zum Ausweichen gegenlber bewegten Luftfahrthindernissen wird die Funk-
tion von DAIDALUS in dieser Arbeit zusétzlich genutzt, um auch statischen Hindernissen
auszuweichen. Im Anwendungsfall des ALAADy-Demonstrators ist die Flughéhe auf maxi-
mal 120 m Uber Grund beschrankt. Daher werden im Rahmen dieser Arbeit Ausweichmané-
ver (iber die Anderung des Kurses betrachtet. Es wird gepriift, wie zuverlissig DAIDALUS
den jeweiligen Hindernissen ausweicht und wie die Parameter fir die Anwendung mit dem
ALAADy-Demonstrator optimiert werden kdnnen. Die Auswertung der in dieser Arbeit prasen-
tierten Ldsung geschieht anhand von Simulationen verschiedener Szenarien. Die betrachte-
ten Szenarien beinhalten sowohl statische als auch bewegte Hindernisse.



Abstract

An unmanned aircraft operated beyond the visual line of sight of the remote pilot needs a
detect & avoid (DAA) system. Such systems have already been established in manned avia-
tion for years. As very low level unmanned aircraft are limited to an altitude of 120 m above
ground level, there is only limited space for the unmanned aircraft to avoid traffic in vertical
directions. Furthermore the DAA systems used in manned aircraft are limited in avoiding buil-
dings, terrain or geofences which have to be avoided by very low level unmanned aircraft.
Because of the different circumstances for manned and very low level unmanned aircraft the
DAA systems used in manned aircraft are not applicable to very low level unmanned aircraft
by default.

In this thesis the unmanned aircraft ALAADy-Demonstrator (Automated Low Altitude Air De-
livery) is used to explore if the DAIDALUS (Detect and AvolD Alerting Logic for Unmanned
Systems) library can be used for very low level unmanned aircraft. Beside the use case of
DAIDALUS to avoid moving obstacles, DAIDALUS is also used to avoid static obstacles in
this thesis. The use case of the ALAADy-Demonstrator limits the allowed altitude to 120 m
above ground level. Hence this thesis investigates avoidance of obstacles via changing track.
It is examined how reliably DAIDALUS avoids the respective obstacles and how the parame-
ters can be optimized for the application with the ALAADy demonstrator. The evaluation of
the solution presented in this paper is done by simulating different scenarios. The scenarios
considered include both static and moving obstacles.
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1. Einleitung

1.1. Motivation

Das Potential von unbemannten Luftfahrzeugen (engl. Unmanned Aircraft (UA)) wird mit ei-
nem steigenden Grad der Automatisierung und dem Betrieb auBerhalb der Sichtweite (engl.
Beyond Visual Line of Sight (BVLOS)) eines Steuerers in Zukunft weiter ausgeschépft. Fir
ein vollstandig automatisiertes UA wird eine Funktion zum automatischen Ausweichen von
statischen Hindernissen und anderen Luftverkehrsteilnehmern bendtigt. Statische Hindernis-
se kdnnen zum Beispiel gesperrte Luftrdume oder Bauwerke sein. Andere Luftverkehrsteil-
nehmer treten zum Beispiel als Segelflugzeuge, motorisierte Flugzeuge, Hubschrauber aber
auch in der Form von Ballonen, Hangegleitern und anderen UA auf. Fir tieffliegende (engl.
Very Low Level (VLL)) UA ist speziell der Luftraum bis 120 m AGL (Above Ground Level - tiber
Grund) vorgesehen [33]. In Hohen bis 120 m AGL gibt es statische Hindernisse wie zum Bei-
spiel Gebaude, Stromleitungen aber auch Geldndeerhéhungen, welche zuverlassig umflogen
werden mussen. In dieser Arbeit wird eine Ausweichfunktion fir das vom Deutschen Zentrum
fOr Luft- und Raumfahrt e.V. (DLR) entwickelte und betriebene UA ALAADy-Demonstrator be-
trachtet. ALAADy steht fur Aufomated Low Altitude Air Delivery. Die im DLR unter dem Akro-
nym angesiedelten Projekte dienen der Erforschung des automatisierten Fluges und Fracht-
transports in niedrigen Héhen bis 120 m AGL [50]. Beim ALAADy-Demonstrator handelt es
sich um einen urspriinglich manntragenden Tragschrauber, der vom DLR als Demonstrator
fir den automatisierten Flug von UA umgerlstet wurde. Eine genauere Beschreibung des
ALAADy-Demonstrators ist in Unterkapitel 1.3 zu finden.

In Zukunft soll der ALAADy-Demonstrator auch auBBerhalb der Sichtgrenze automatisiert ge-
flogen werden. Fir den sicheren automatisierten Betrieb des UA ist es nétig, anderen Luft-
fahrzeugen und Hindernissen auszuweichen. Die von der amerikanischen Luft- und Raum-
fahrtbenh6rde NASA entwickelte Detect and AvolD Alerting Logic for Unmanned Systems
(DAIDALUS) Programmbibliothek [58] ermdglicht die Implementierung eines Detect & Avo-
id (DAA) Algorithmus und ist eine Referenzimplementierung des von der Radio Technical
Commission for Aeronautics (RTCA) erarbeiteten Standards DO-365A [43]. DAIDALUS wird
von der NASA unter der Open Source Lizenz ,NASA’s Open Source Agreement” bereitge-
stellt [58].

DAIDALUS wird im Rahmen dieser Arbeit in den bestehenden Autopiloten des ALAADy-
Demonstrators integriert. Dazu wird eine Kommunikationsschnittstelle zwischen beiden Sys-
temen erstellt und DAIDALUS innerhalb der Flugleistungsgrenzen des ALAADy-Demonstrators
betrieben. Durch eine Simulation wird unter Verwendung eines kinematischen Bewegungs-
modells die Zuverlassigkeit von DAIDALUS gegeniber verschiedenen Hindernissen im An-
wendungsfall des ALAADy-Demonstrators geprift. Die Ergebnisse dieser Simulation werden
in Einzelfallen durch eine zweite Simulation, die ein den ALAADy-Demonstrator nachbilden-
des dynamisches Bewegungsmodell nutzt, validiert.
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1.2. Aufbau der Arbeit

In diesem Kapitel 1 wird die Motivation hinter dieser Arbeit sowie ihr Aufbau dargestellt. Des
Weiteren wird der ALAADy-Demonstrator vorgestellt. In Kapitel 2 Stand der Technik wird eine
Auswahl der beim Betrieb von tieffliegenden UA einzuhaltenden Standards und Regularien
vorgestellt, bevor eine Einfuhrung in DAA Systeme gegeben wird. Der Einblick in bestehen-
de Techniken von DAA Systemen wird in Unterkapitel 2.2.2 vertieft. AbschlieBend werden
in Unterkapitel 2.3 mdgliche (quasi-)statische Hindernisse sowie mégliche Datenquellen da-
zu vorgestellt. In Kapitel 3 wird die Funktionsweise von DAIDALUS naher erdrtert und die
im Rahmen dieser Arbeit erstellte und genutzte Anwendung der DAIDALUS Programmbi-
bliothek vorgestellt. Unterkapitel 3.2 gibt einen Uberblick (iber den Missionsmanager (MM)
des ALAADy-Demonstrators, die im Rahmen dieser Arbeit erstellte Schnittstelle zwischen
ALAADy-Demonstrator und DAIDALUS sowie die im Rahmen dieser Arbeit getroffenen An-
nahmen. AbschlieBend werden die zur Erarbeitung der prasentierten Ergebnisse verwende-
ten Simulationsumgebungen vorgestellt. Anhand représentativer Szenarien wird die Nutzung
der DAIDALUS Programmbibliothek zum Ausweichen statischer Hindernisse in Kapitel 4 ge-
zeigt. Des Weiteren werden die erarbeiteten Ergebnisse zu Szenarien mit bewegten Hinder-
nissen und beiden Arten von Hindernissen prasentiert und diskutiert. Eine Zusammenfas-
sung der gewonnenen Erkenntnisse ist in Kapitel 5 zu finden. AbschlieBend gibt Kapitel 6
einen Ausblick auf moégliche weitere Untersuchungen und nachste Schritte zur Anwendung
der DAIDALUS Programmbibliothek fir VLL UA.

1.3. ALAADy-Demonstrator

Das fur diese Arbeit betrachtete unbemannte Luftfahrzeug ist der ALAADy-Demonstrator des
Instituts fir Flugsystemtechnik des DLR in Braunschweig. Abbildung 1.1 zeigt den ALAADy-
Demonstrator.




1.3 ALAADy-Demonstrator

Abbildung 1.1 ALAADy-Demonstrator [48]

Der Demonstrator basiert auf einem Tragschrauber des Typs AutoGyro MTOfree und wurde
vom Institut fir Flugsystemtechnik flir den unbemannten und automatisierten Flug modifi-
ziert [12]. Erste Flugkampagnen mit dem ALAADy-Demonstrator wurden bereits erfolgreich
durchgefihrt [13]. Abbildung 1.2 zeigt eine vereinfachte Darstellung des bordseitigen Avio-
niksystems des ALAADy-Demonstrators.
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Abbildung 1.2 Vereinfachte Darstellung des ALAADy-Avioniksystems in Anlehnung an [12]

Der ALAADy-Demonstrator besitzt einen Core Interface Computer (CIC) zum Ansteuern der
Aktuatoren. Der CIC ist mit dem Logging Control Computer (LCC), dem Flight Control Com-
puter (FCC) und Sensoren zur Flugzustandserfassung verbunden. Die Daten werden dabei
Uber ein Global Navigation Satellite System (GNSS) gestltztes Inertial Navigation System
(INS), den Nasenmast und einen Radar-Ho6henmesser gewonnen. Der LCC dient der Daten-
aufzeichnung im Betrieb. Der FCC dient zur Berechnung der Flugbahn, der Ausfiihrung von




1 Einleitung

experimenteller Software sowie zur Kommunikation Gber Datenlink (Control and Command
(C2)) mit der Bodenstation (engl. Ground Control Station - Bodenkontrollstation (GCS)). Der
FCC ist mit mehreren Sensoren verbunden. [12] Der Autopilot des ALAADy-Demonstrators
wird auf dem FCC ausgefiihrt. Durch Vorgabe der Fluggeschwindigkeit v4 , des Bahnnei-
gungswinkels v und des Bahnazimutwinkels x kann die Flugbahn des Luftfahrzeugs durch
ein Programmmodul wie zum Beispiel die Integration von DAIDALUS kommandiert werden.
Die im Rahmen dieser Arbeit erstellte Integration des DAIDALUS Algorithmus wird spater
auf dem FCC ausgefihrt werden. Die fir DAIDALUS noétigen FLARM und ADS-B Daten
anderer Luftfahrzeuge werden dem FCC von einem PowerFLARM Core ADS-B Modul [6]
bereitgestellt. Das Modul Ubergibt Informationen zur Position von anderen detektierten Luft-
fahrzeugen, sowie deren Vertikal- und Horizontalgeschwindigkeit. Dartiberhinaus werden je-
weils Informationen zum Typ der detektierten Luftfahrzeuge, eine ldentifikationsnummer und
das von den Luftfahrzeugen ausgehende Alarmlevel ausgegeben. Die Daten des detektier-
ten Luftfahrzeugs mit der geringsten Distanz werden mit einer Frequenz von 1 Hz, die Daten
der anderen empfangenen Luftfahrzeuge werden in unregelmaBigen Abstédnden ausgege-
ben. [4] Die Positions- und Geschwindigkeitsdaten des ALAADy-Demonstrators werden dem
FCC durch das INS zur Verfligung gestellt. Eine genauere Beschreibung des auf dem FCC
ausgefuhrten und fir diese Arbeit relevanten MissionsManager des ALAADy-Demonstrators
ist in Abschnitt 3.2.1 gegeben.
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In diesem Kapitel wird ein Uberblick tiber die Standards und Regularien zum Betrieb von
unbemannten Luftfahrzeugen (Abschnitt 2.1.1) sowie der aktuelle Stand der Technik im Be-
reich von DAA Systemen von UA mit dem Fokus auf VLL UA (Abschnitt 2.1.2) aufgezeigt.
In Unterkapitel 2.3 wird ein Uberblick tiber mégliche (quasi-)statische Hindernisse und den
dazugehdérigen Datenquellen gegeben.

2.1. Standards und Regularien

In diesem Unterkapitel wird ein Uberblick (iber die einzuhaltenden Standards und Regularien
in Bezug auf DAA von UA gegeben. Dabei werden zuerst allgemeine Regularien betrachtet,
die beim FUhren von bemannten wie auch unbemannten Luftfahrzeugen beachtet werden
mussen. Im anschlieBenden Abschnitt wird eine Auswahl von Standards und Regularien vor-
gestellt, die den Betrieb eines UAs beschreiben.

2.1.1. Ausweichregeln in der Luftfahrt
Der Pilot eines Luftfahrzeugs ist verpflichtet, anderen Luftfahrzeugen auszuweichen. Dabei
gelten die in den Rules of the Air [41] festgehaltenen Ausweichregeln:

Sind zwei Luftfahrzeuge auf (nahezu) frontalem Kollisionskurs, so haben beide Luftfahr-
zeuge nach rechts auszuweichen.

Ein Luftfahrzeug hat ein anderes Luftfahrzeug auf der rechten Seite zu Gberholen.

Ein von rechts kommendes Luftfahrzeug hat einem von links kommenden Luftfahrzeug
nach rechts auszuweichen.

Dabei gilt immer, dass...

... motorbetriebene Luftfahrzeuge Luftschiffen, Segelflugzeugen (inkl. Hangegleitern) und
Ballonen auszuweichen haben [41].

... Luftschiffe Segelflugzeugen (inkl. Hangegleitern) und Ballonen auszuweichen haben
[41].

... Segelflugzeuge (inkl. Hangegleiter) Ballonen auszuweichen haben [41].

... motorbetriebene Luftfahrzeugen anderen Luftfahrzeugen im Schleppbetrieb auszuwei-
chen haben [41].

.. unbemannte Luftfahrzeuge gegenliber bemannten Luftfahrzeugen immer ausweich-
pflichtig sind [66].
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Abgesehen von Hubschraubern, motorbetriebenen Fallschirmen und Gewicht-gesteuerten
Luftfahrzeugen haben alle (bemannten) Luftfahrzeuge eine Sicherheitsh6he von mindestens
500 ft AGL' einzuhalten [41]. Aufgrund dieser Sicherheitshéhe entstand die Idee, tieffliegen-
de UA (bis 120 m AGL) einzusetzen und so den Grof3teil der bemannten Luftfahrzeuge zu
meiden [42, 2]. Dennoch missen auch tieffiegende UA auf mdoglichen Verkehr achten und
diesem ausweichen. Der Verkehr kann beispielsweise in Form von Rettungshubschraubern,
Segelflugzeugen oder anderen UA auftreten.

2.1.2. Ausweichregeln fliir unbemannte Luftfahrzeuge

Mit der Durchfiihrungsverordnung (EU) 2019/947 wurden flr die EU die Klassen open (offen),
specific (speziell) und certified (zulassungspflichtig) fir UA definiert. Die Einordnung in die
einzelnen Klassen geschieht auf Basis des Betriebsrisikos des jeweiligen UAs. Das Betriebs-
risiko wird sowohl vom UA selbst, als auch vom Einsatzzweck beeinflusst. Beispielsweise hat
die charakteristische GroBe des UAs einen unmittelbaren Einfluss auf die Einordnung. UA mit
geringem Betriebsrisiko werden in die Klasse offen eingeordnet. UA mit hohem Betriebsisi-
ko werden in die Klasse zulassungspflichtig eingeordnet. Dazwischen ist die Klasse speziell
definiert. [19]

Zur Klasse offen gehdren im Allgemeinen privat gebaute UA — also zum Beispiel Modellflug-
zeuge und -Hubschrauber - mit einer maximalen Startmasse von unter 25kg. Diese werden
durch den Fernpiloten immer im Sichtbereich (engl. Visual Line of Sight (VLOS)) und unter
120 m AGL kontrolliert. Menschenansammlungen diirfen nicht Gberflogen werden. [19]

UA werden der Klasse speziell zugeordnet, wenn sie eine maximale Startmasse von 25kg
liberschreiten, oberhalb von 120 m AGL, in speziellen Luftrdumen oder auBBerhalb des Sicht-
bereichs betrieben werden. [51, 19]

UA werden der Klasse zulassungspflichtig zugeordnet, wenn sie Uber Menschenansammlun-
gen betrieben werden sollen, oder sie zum Transport von Gefahrgut oder Menschen konstru-
iert sind [51, 19].

Das fir diese Arbeit betrachtete UA ALAADy-Demonstrator besitzt eine Betriebsgenehmi-
gung in der Klasse speziell mit Specific Assurance and Integrity Level (SAIL) Il. Eine Betriebs-
genehmigung mit SAIL Il soll zeitnah realisiert werden. SAIL bezeichnet eine Unterkategorie
innerhalb der Klasse speziell. Damit wird eine detailiertere Risikoeinordnung gewéhrleistet.
Die von der European Organization for Civil Aviation Equipment (EUROCAE) ver6ffentlichte
Operational Services & Environment Definition (OSED) for Detect & Avoid in Very Low-Level
Operations ED-267 [33] beschreibt den Specific Operational Risk Assesment (SORA) Pro-
zess, der die Grundlage fiir die Einordnung von UA der Klasse speziell entsprechend der
jeweiligen SAIL Level bietet. In diese Einordnung flie3t neben dem geplanten Verwendungs-
zweck des UAs auch die dabei erwartete Ground Risk Class (GRC), die erwartete Air Risk
Category (ARC) sowie die Tactical Mitigation Performance Requirements (TMPR) und das
Robustness Level (RL) ein. Die ARC kann durch die Verwendung von Tactical Mitigations re-
duziert werden. Ein DAA System gilt hierbei als Tactical Mitigation [33]. Die héchsten TMPR
in den ED-267 [33] fordern flr ein DAA System die Einhaltung der von EUROCAE WG-105

' ca. 150 m Uber Grund
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oder RTCA-228 erarbeiteten Standards. Da DAIDALUS eine Referenzimplementierung der
von der RTCA-228 erarbeiteten DO-365A [43] ist, bietet die Nutzung von DAIDALUS als DAA
System eine gute Voraussetzung fir eine Reduzierung der ARC. Dies kann zu einer geringe-
ren SAIL-Einstufung fir das UA mit DAA System fiihren.

Ein méglicher Aufbau eines DAA Systems, das den geforderten TMPR entspricht, ist in den
ED-267 [33] verdffentlicht. Hierin werden eine Vielzahl unterschiedlicher Szenarien und Um-
gebungen fir den Betrieb von VLL UA betrachtet. Neben dem Betrieb von VLL UA im urbanen
und suburbanen Bereich werden vor allem die sogenannten Very Low Level Air Traffic Ma-
nagement (VLLATM) Services und die Notwendigkeit von DAA Systemen zum Ausweichen
gegenilber anderen bemannten und unbemannten Luftfahrzeugen, Terrain, mobilen und sta-
tischen Hindernissen sowie geféhrlichem Wetter und Lebewesen betrachtet. Als Very Low-
Level wird in den ED-267 der Bereich definiert, in dem keine bemannten Luftfahrzeuge zu
erwarten sind. Im Rahmen der ED-267 [33] ist das im Falle von bebautem Gebiet oder Uber
Menschenansammlungen der Bereich bis 300 m Uber dem héchsten Hindernis in einem Ra-
dius von 600 m. Andernfalls wird eine Héhe von 150 m Uber Grund beziehungsweise Uber
dem hdchsten Hindernis innerhalb eines Radius von 150 m als Grenze des VLL definiert.
Um das Potential von VLL UA umfanglich nutzen zu kénnen, ist ein sicherer Betrieb BVLOS
unumganglich [33]. Dafiir miissen dem Fernpiloten aktuelle Daten zu mdglichen Gefahren
vorliegen. Zu diesen Gefahren gehéren laut den ED-267 [33] unter anderem:

andere Luftfahrzeuge

Gelande und Hindernisse auf dem Boden (inklusive Fahrzeuge)
gefahrliche Wetterbedingungen

Menschen und Tiere

Die Daten fir diese Hindernisse stammen in der praktischen Umsetzung je nach Hindernis
aus verschiedenen Quellen. Dazu zahlen sowohl Datenbanken fiir Gelande und statische
Hindernisse, sowie verschiedene Sensoren und Detektoren fiir mobile oder sich bewegende
Hindernisse.

2.2. Detect & Avoid

Obwohl der Luftraum bis 500 ft AGL deutlich weniger frequentiert ist als die kontrollierten
Luftrdume, muss ein UA in der Lage sein, anderen Luftfahrzeugen oder Hindernissen selbst-
stAndig auszuweichen. Es ist keine Quelle bekannt, die die Anzahl der Luftfahrzeuge im un-
kontrollierten Luftraum oder in H6hen bis 500 ft AGL aufzeigt. Die geringe Datenlage ist vor
allem damit zu begrliinden, dass in Deutschland im Luftraum G nach Sichtflugregeln (engl.
Visual Flight Rules (VFR)) geflogen wird und somit keine Transponderpflicht besteht [31].
Luftfahrzeuge ohne Transponder sind statistisch (quasi) nicht zu erfassen. Allerdings verof-
fentlicht die Deutsche Flugsicherung GmbH (DFS) jahrlich die Anzahl der VFR Events (Starts,
Landungen sowie tiefe Uberfliige und Touch’n gos) auf deutschen (internationalen) Verkehrs-
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flughafen. Demnach gab es im Jahr 2020 insgesamt 93.762 und im Jahr 2021 insgesamt
102.032 solcher VFR Events an deutschen (internationalen) Verkehrsflughéfen [37]. Zwar
werden die vielen kleinen Flugplatze in Deutschland dabei nicht beachtet. Die Anzahl der
von dort gestarteten (und in der Statistik nicht aufgefiihrten) Fliige, wird aber als relevant
eingeschatzt.

Im Folgenden gibt Abschnitt 2.2.1 eine Einfihrung in die Funktionsweise und Begrifflich-
keit von DAA Systemen im Allgemeinen. In Abschnitt 2.2.2 werden mégliche Datenquellen
und Sensoren zum Erkennen von anderen Luftfahrzeugen und Hindernissen présentiert. Ab-
schnitt 2.2.3 beschéftigt sich mit Algorithmen zur Berechnung des Ausweichkurses fir DAA
Systeme. Die Abschnitte 2.2.4 und 2.2.5 stellen die gangigen DAA Systeme fir bemannte
beziehungsweise unbemannte Luftfahrzeuge vor. Abschnitt 2.2.6 gibt einen kurzen Vergleich
zwischen den Fahigkeiten von Systemen fiir bemannte und unbemannte Luftfahrzeuge.

2.2.1. Einfiihrung
Zur Kategorisierung der einzelnen Zustédnde wahrend DAA Szenarien wurden bereits 2009
von der Federal Aviation Administration (FAA) so genannte Separation Volumes definiert [16].
Auch die DO-365 [42] nutzen diese Volumen zur Einordnung der jeweiligen Zustande. Der Mit-
telpunkt der zylindrischen Volumen ist mit der Position des jeweiligen Luftfahrzeugs definiert.
In den DO-365 [42] werden die Volumen als Preventive Volume, Corrective Volume, Reco-
very Volume und NMAC? Volume bezeichnet. Die Volumen sind ineinander verschachtelt
und werden von Preventive zu NMAC kleiner. Die Volumen kénnen entweder um das eigene
Luftfahrzeug (Ownship) oder jeweils um die Hindernisse aufgespannt werden. Im Rahmen
dieser Arbeit werden die Volumen immer um den Mittelpunkt der Hindernisse aufgespannt.
Im folgenden Absatz wird im Sinne der Verstandlichkeit lediglich von einem Luftfahrzeug als
Hindernis gesprochen. Die Gleichungen sowie die Beschreibungen sind auf ein statisches
Hindernis Ubertragbar.
Die Abmessungen der genannten Volumen werden (mit Ausnahme des NMAC Volumes) in
ihrer vertikalen und horizontalen Auspragung jeweils durch eine Zeit- und eine Langenkon-
stante definiert. Wird ein Volumen eines Hindernisses verletzt, so spricht man von einer Well-
Clear Violation (WCV). Dabei gilt ein Volumen als Verletzt, sofern die folgenden Bedingungen
erfdllt sind:

WCV = HWCV ANVWCV (2.1)

Dabei stent HW CV fir eine WCV in der horizontalen Ebene und VW CV flr eine WCV in
vertikaler Richtung. HWC'V und VW C'V sind wie folgt definiert:

HWCV =d < DTHRNV (HMDF N0 < Tjpog < TTHR) (2.2)

VWOV = Ah < ZTHRV 0 < tou < TCOA (2.3)

Die GroB3e d beschreibt die horizontale Distanz zum Hindernis. DT H R und T'T'H R entspre-
chen der Langen- bzw. Zeitkonstante des jeweiligen Volumens in horizontaler Richtung. 7,04
ist die Zeit, die das Ownship bendétigt, bis das Volumen in horizontaler Richtung erreicht wird.

2 Near Mid-Air Collision (beinahe Kollision in der Luft)
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ZTHRund TCOA sind die L4ngen- bzw. Zeitkonstante des jeweiligen Volumens in vertikaler
Richtung. Ah beschreibt die Héhendifferenz der beiden Luftfahrzeuge in einer LAngeneinheit,
tcoq Qibt die Zeit, in der beide Luftfahrzeuge auf der gleichen Hohe sind, an. H M D F steht fir
Horizontal Miss-Distance Filter und ist als HM DF = d.,, < HM D definiert. Die Distanz-
funktion d.., beschreibt die projizierte horizontale Distanz der beiden Luftfahrzeuge an ihrem
Closest Point of Approach (CPA) also dem Punkt, an dem sich beide Luftfahrzeuge bei Bei-
behaltung der aktuellen Geschwindigkeitsvektoren am nachsten sind. H M D bezeichnet die
Horizontal Miss-Distance (horizontaler Abstand, um den sich beide Luftfahrzeuge verfehlen)
und wird Ublicherweise auf denselben Wert wie DT H R gesetzt. [55, 29] Die in den DO-365
[42] definierten Werte fir die oben genannten Parameter sind in Tabelle 2.1 aufgefiihrt.

Tabelle 2.1 Parameter der Separation Volumes geman DO-365 [42]

Preventive | Corrective | Recovery | NMAC
Parameter
Volume Volume Volume Volume
DTHR [nmi] 0,66° 0,66° 0,66° 500[m]
ZTHR [ft] 700* 450° 450° 20[m]
TTHR [s] 35 35 35 -
TCOA [s] 0 0 0 -

Die Langenkonstante der Volumen wird in horizontaler Auspragung als Horizontal Distan-
ce Threshold (DTHR), in vertikaler Auspragung als Vertical Distance Threshold (ZTHR) be-
zeichnet. Die Zeitkonstante wird in horizontaler Auspragung Time Threshold (TTHR) bezie-
hungsweise 7., , genannt. In vertikaler Auspragung spricht man von der Time to Co-Altitude
(TCOA). Die Bezeichnungen DTHR, ZTHR, TTHR und TCOA werden in der Konfigurations-
datei fir DAIDALUS gleich genannt.

Abbildung 2.1 zeigt einen GréBenvergleich der ineinander verschachtelten Volumen nach
Definition der DO-365. Im oberen Teil ist eine Draufsicht auf das Luftfahrzeug und seine Hin-
dernisse gegeben. Der untere Teil der Abbildung zeigt die Seitenansicht.

8ca. 1220m
4ca.215m
5ca.120m
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Drec/cor/prev

HNMAC
Hcor/rec

DNMAC

Drec/cor/prev

Abbildung 2.1 GréBenvergleich der zylindrischen Volumen eines DAA Systems gemaf den DO-365 [42]

Wie der Tabelle und der Abbildung zu entnehmen ist, sind die Volumen Preventive Volu-
me, Corrective Volume und Recovery Volume in ihrer horizontalen Ausprégung identisch.
Sie sind in Abbildung 2.1 in der Draufsicht als blauer Kreis dargestellt. In der Seitenan-
sicht ist das Preventive Volume in blauer Farbe dargestellt. Das Corrective Volume ist in
der vertikalen Auspragung ebenfalls deckungsgleich mit dem Recovery Volume und ist in
der Seitenansicht in gelber Farbe abgebildet. Das NMAC Volume ist sowohl in der Drauf-
sicht als auch in der Seitenansicht durch die rote Farbe gekennzeichnet. Die Proportionen
der Héhen sind im Vergleich zu den Durchmessern richtig dargestellt. Die in der Abbildung
angegebenen Bezeichnungen Dnasac und Dice/cor/prev DEZEIChNEN die Durchmesser der
jeweiligen Volumen. Die in Tabelle 2.1 angegebenen Langenangaben bezeichnen dagegen
den Radius und die halbe Héhe der Volumen. Es gilt also Dy iumen = 2- DT H Ry ojumen Und
Hy otumen = 2+ ZT H Ry opumen-

Neben den oben dargestellten Langenkonstanten ist die Zeitkonstante 7,,,,4 in den DO-365

[42] wie folgt definiert:
—(r? = DMOD?)

rer

(2.4)

Tmod =

10



2.2 Detect & Avoid

Die horizontale Distanz r ist die Distanz zwischen den beiden zu betrachtenden Luftfahrzeu-
gen. Die Distanz reicht allerdings nicht vom Mittelpunkt des Ownships zum Mittelpunkt des
fremden Luftfahrzeugs, sondern ist um die Langenkonstante DT H R gekUrzt. Daraus folgt
r = d — DT HR. Die horizontale Anderung von r wird mittels 7 ausgedriickt. Eine Abnah-
me der horizontalen Distanz wird durch einen positiven Wert von 7 beschrieben. DM OD
wird die Distanzmodifikation von 7,,,,q genannt und besitzt Gblicherweise denselben Wert wie
DTHR. TTHR entspricht dem Grenzwert 7,7, ., bei deren Unterschreitung eine Verletzung
des jeweiligen Volumens vorliegt.

Sofern keines der genannten Volumen verletzt wird, spricht man im Englischen von remain
well clear (deutsch etwa: genligend Abstand einhalten). Bei Verletzung des Preventive Vo-
lumes durch ein fremdes Luftfahrzeug soll lediglich auf dieses Luftfahrzeug aufmerksam ge-
macht werden (engl. Traffic Awareness (TA)). Bei Verletzung des Corrective Volumes soll
eine Kursénderung des eigenen Luftfahrzeugs stattfinden, um dem fremden Luftfahrzeug mit
ausreichend Abstand auszuweichen und wieder in den Bereich des well clear zu gelangen
(engl. maintain well clear) [61]. Geschieht die Anpassung des Kurses nicht rechtzeitig oder ist
die Anpassung zu gering, kommt es zur Verletzung des Recovery Volumes. Bei Verletzung
des Recovery Volumes muss einer Ausweichempfehlung gefolgt werden, um den Konflikt
aufzulésen und die NMAC zu vermeiden. Eine NMAC ist als Verletzung des NMAC Volumes
definiert. Die Ausweichempfehlung, die zur Auflésung des Konflikts flihrt bezeichnet man im
Englischen als Resolution Advisory (RA). [61]

In der Literatur wird ein fremdes Luftfahrzeug - abhangig von der Distanz zum Ownship - als
Traffic, Intruder oder Threat bezeichnet. Die genauen Distanzen, die die jeweilige Bezeich-
nung definieren, sind je nach Quelle verschieden. Dabei ist das als Traffic bezeichnete Luft-
fahrzeug am weitesten entfernt, das als Threat bezeichnete Luftfahrzeug ist dem Ownship
am nachsten. Im Rahmen dieser Arbeit wird ein fremdes Luftfahrzeug als Traffic (Aircraft)
bezeichnet, wenn es sich auBerhalb des Corrective Volumes (aber gegebenenfalls inner-
halb des Preventive Volumes) befindet. Ein Luftfahrzeug, das das Corrective Volume des
Ownships verletzt, wird als Intruder bezeichnet [42]. Wird zusatzlich das Recovery Volume
verletzt, so wird dieses Luftfahrzeug im Rahmen dieser Arbeit als Threat bezeichnet.

2.2.2. Detect

Fir das Erkennen (Detect) von anderen Luftfahrzeugen gibt es verschiedene Mdglichkeiten.
Eine Moglichkeit der Erkennung von anderen Luftfahrzeugen besteht darin, Datensatze von
diesen zu empfangen. Die Datenséatze beinhalten zum Beispiel Informationen zur aktuellen
Position, Héhe, der Richtung und Geschwindigkeit des jeweiligen Luftfahrzeugs und werden
je nach Klasse des Luftfahrzeugs Uber unterschiedliche Protokolle geteilt. Die nachfolgend
aufgefuhrten Mode-S, ADS-B Transpondern und FLARM Module sind jeweils als kooperative
Systeme aufgebaut. Die Transponder und Module kommunizieren mit dem jeweiligen Proto-
koll miteinander und tauschen gegenseitig Informationen aus.

In Europa ist fir Luftfahrzeuge mit mindestens 19 Sitzplatzen oder einer maximalen Start-
masse von 5,7t ein Airborne Collision Avoidance System (ACAS)/Traffic Alert and Collision
Avoidance System (TCAS) verpflichtend [31]. TCAS verwendet zur Erkennung von anderen
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Luftfahrzeugen den im Luftfahrzeug verbauten Mode-S Transponder [35]. Seit dem 7. Dezem-
ber 2020 ist auBerdem ein ADS-B Transponder fir alle Luftfahrzeuge mit einer maximalen
Startmasse von mindestens 5, 7t oder einer Reisegeschwindigkeit von mindestens 250 kts®
verpflichtend. Luftfahrzeuge, die eine Startmasse von mindestens 5,7t oder eine Reisege-
schwindigkeit von mindestens 250 kts aufweisen, mit erstem Lufttlichtigkeitszeugnis vor dem
7. Dezember 2020 missen bis zum 7. Juni 2023 mit einem ADS-B Transponder ausgerUstet
sein [18]. ADS-B spielt in den DO-365 Standards [42] eine wesentliche Rolle flir die zuver-
I1&ssige Nutzung eines DAA Systems. Bezogen auf den Anwendungsfall in dieser Arbeit - den
tieffliegenden ALAADy-Demonstrator - gilt es jedoch zu beachten, dass die DO-365 Stan-
dards [42] nicht fir tieffliegende Luftfahrzeuge erstellt wurden. Luftfahrzeuge, die liber einen
ADS-B Transponder verfligen missen, fliegen in der Regel in einer Hohe lber 500 ft AGL.
Dadurch ist die ADS-B Funktion fiir den ALAADy-Demonstrator nicht zwingend erforderlich,
kann aber eine gute Ergédnzung darstellen.

Seit einigen Jahren hat sich fir Luftsportgerdte wie Hangegleiter und Segelflugzeuge und
leichte Luftfahrzeuge FLARM als Standard etabliert. Auch Hubschrauber und Luftfahrzeu-
ge der allgemeinen Luftfahrt sind oft mit einem FLARM Modul ausgestattet. Diese Fluggerate
machen den Grof3teil der zu erwartenden bewegten Hindernissen des ALAADy-Demonstrators
aus. Ein FLARM Modul bietet im Anwendungsfall des ALAADy-Demonstrators daher eine
wichtige Grundlage zur Erkennung von fremden Luftfahrzeugen. [3]

Neben den oben beschriebenen kooperativen Erkennungssystemen werden auch nicht ko-
operative Sensoren eingesetzt. Beispielsweise werden elektro-optische Systeme (z.B. Kame-
ras) verwendet, um mittels kiinstlicher Intelligenz (KI) mégliche Hindernisse zu erkennen [64].
Diese Art der Traffic-Erkennung ist sehr rechenintensiv und benétigt zum Teil eine gro3e An-
zahl (unterschiedlicher) Bilddaten, um das System anzulernen und so eine zuverlassige Traf-
fic-Erkennung zu gewéhrleisten [64]. Sofern das System ausreichend trainiert wurde ermdég-
licht ein Kamera basiertes System eine selbststandige Erkennung von Luftfahrzeugen und
ist nicht auf externe Signale von Transpondern angewiesen. Weitere sensorbasierte Maglich-
keiten zur Ortung von anderen Luftfahrzeugen basieren auf der Verwendung von RADAR-,
LIDAR-, SONAR- oder akustischen Sensoren.

2.2.3. Avoid

Nach der Erkennung des Intruders wird Ublicherweise dessen Position und Geschwindig-
keitsvektor ausgewertet und anschlieBBend beurteilt, ob ein Mandver zum Ausweichen (Avoid)
erforderlich ist. Zur Bewertung einer moglichen Kollision und zur Berechnung eines passen-
den Ausweichmandvers gibt es folgende Ansatze.

Ein geometrischer Ansatz [10] betrachtet den Vektor der Relativgeschwindigkeit zwischen
dem eigenen Luftfahrzeug und einem Intruder. Dder Geschwindigkeitsvektor des Intruders
wird als konstant angenommen. Zeigt dieser Vektor der Relativgeschwindigkeit vom Ownship
auf den Intruder, so besteht Kollisionsgefahr. Je geringer die Distanz zwischen den beiden
Luftfahrzeugen oder je héher die Relativgeschwindigkeit dabei ist, desto dringender ist diese

® ca. 460 km/y, oder 130 m/s
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Kollisionsgefahr zu bewerten. Um die Kollision zu vermeiden muss der Geschwindigkeitsvek-
tor des Ownships so angepasst werden, dass der Vektor der Relativgeschwindigkeit nicht
mehr auf den Intruder zeigt. Ein DAA Algorithmus unter Verwendung eines geometrischen
Ansatzes wurde von Pascal Guillouet in einem dieser Arbeit vorangegangenen Praktikum
beim DLR umgesetzt und bewertet.

Eine weitere Moglichkeit bietet die Betrachtung des Umfelds als ein Potentialfeld [54]. Das
Ownship sowie mdgliche Intruder werden durch gleich geladene, sich absto3ende, Teilchen
reprasentiert. Das Ziel (zum Beispiel ein Wegpunkt) wird durch ein invers geladenes Teilchen
reprasentiert. Durch die Anpassung der elektrostatischen Gleichungen kann so ein kontinu-
ierliches Manéver vorbei an den Intrudern zum Ziel berechnet werden. [54]

Daneben existiert die Trajektorieoptimierung mit Hilfe des A*-Algorithmus [54, 65]. Beim A*-
Algorithmus handelt es sich um einen Algorithmus, der den glnstigsten (das bedeutet in der
Regel den kiirzesten) Pfad von einem Start- zu einem Zielpunkt findet. Dabei wird Schritt
far Schritt jeder mégliche Pfad durch eine Kostenfunktion bewertet. Von lteration zu lteration
werden die jeweils glinstigsten Pfade betrachtet, bis der insgesamt glinstigste Pfad gefunden
wurde. [65]

Auch Neuronale Netze werden in der Erforschung méglicher Systeme zur Kollisionsvermei-
dung betrachtet. Ein solches System wurde bereits im Flugtest demonstriert. Das Neuronale
Netz wird eingesetzt, um die Trajektorie des Ownships und des Intruders vorherzusagen und
im Anschluss ein Ausweichmanéver zu planen. [17]

Die in dieser Arbeit zu betrachtende DAIDALUS Programmbibliothek nutzt fiir die Berech-
nung einer Ausweichempfehlung eine weitere Mdglichkeit: Der Algorithmus von DAIDALUS
betrachtet den Konfigurationsparametern entsprechend eine Vielzahl méglicher Flugrichtun-
gen. Dabei wird die nachstgelegene Flugrichtung, von der die geringste Gefahr einer Kollision
ausgeht, als Empfehlung ausgegeben [29]. Eine genauere Beschreibung der Funktionsweise
der DAIDALUS Programmbibliothek ist in Unterkapitel 3.1 gegeben.

2.2.4. Bemannt
Im Folgenden werden verschiedene DAA Systeme vorgestellt, die bereits in der bemannten
Luftfahrt eingesetzt werden oder aktuell fir die bemannte Luftfahrt entwickelt werden.

TCAS

Fir manntragende Luftfahrzeuge ist in Europa ab einer Masse von 5, 7t oder 19 Sitzplatzen
das TCAS Il vorgeschrieben [31, 18]. In den USA ist TCAS| Pflicht fiir Flugzeuge mit 10 bis
30 Sitzplatzen [1]. Ein Flugzeug mit mehr als 30 Sitzplatzen muss mit TCAS |l ausgestattet
sein [1].

Ein Luftfahrzeug muss mit einem funktionierenden Mode-S Transponder ausgerdiistet sein,
um TCAS nutzen zu kénnen. Sind zwei mit TCAS ausgestattete Luftfahrzeuge auf Kollisions-
kurs, wird beiden Piloten eine RA - in diesem Fall ein Ausweichmandver in entgegengesetzte
Richtungen - befohlen. Bei TCAS handelt es sich somit um ein kooperatives System. Die
time of closest approach (Zeit bis zum geringsten Abstand) und die projected miss distance
(projizierte Distanz beim Vorbeifliegen) bilden die Basis fir die Berechnung einer RA [34].
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Die Berechnungen basieren auf den in den DO-185B spezifizierten CAS logic functions [35].
In einem Kollisionsszenario wird dem Piloten von Luftfahrzeug A beispielsweise vorgegeben
zu steigen, wahrend dem Piloten von Luftfahrzeug B vorgegeben wird zu sinken. TCAS greift
jedoch nicht direkt in den Autopiloten der jeweiligen Luftfahrzeuge ein. Reagiert einer der
beiden Piloten falsch, so wird der andere Pilot von seinem TCAS System angewiesen, in
die entgegengesetzte Richtung auszuweichen. Dabei betrachtet TCAS nur ein Ausweichen
in vertikaler Richtung - also durch Steigen beziehungsweise Sinken der jeweiligen Luftfahr-
zeuge. [35]

ACASX

Die Entwicklung des ACAS X wurde durch die FAA gefdérdert. ACAS X stellt eine Familie an
Software dar. Dabei stellt ACAS Xa den direkten (geplanten) Nachfolger von TCAS dar [45].
ACAS X, ist wie TCAS ein kooperatives System und bietet ebenso lediglich eine RA in ver-
tikaler Richtung. Eine Auswahl der weiteren (zum Teil in Zukunft erscheinenden) Varianten
von ACAS X ist nachfolgend gegeben.

ACAS Xp ist eine Version, die ADS-B Daten von anderen Luftfahrzeugen auswertet und
ist flr die Luftfahrzeuge der allgemeinen Luftfahrt gedacht, die aktuell nicht Gber TCAS I
verfligen mlssen. Das P steht fiir ,passiv‘. Mit der Verwendung eines passiven ADS-B
Moduls kann ACAS Xp lediglich empfangene ADS-B Daten von anderen Luftfahrzeugen
auswerten, selbst aber keine derartigen Daten ausgeben. Damit gehért ACAS Xp zu den
nicht kooperativen Systemen.

ACAS Xo ist ein Modus von ACAS X, der speziell fir Szenarien angedacht ist, in denen
ACAS Xa nicht sinnvoll eingesetzt werden kann. Beispielsweise beim dichten parallelen
Landeanflug mehrerer Luftfahrzeuge. ACAS Xo gehdrt zur Gruppe der kooperativen Sys-
teme.

ACAS Xy ist fur den Einsatz in unbemannten Luftfahrzeugen angedacht. ACAS Xy wird in
Abschnitt 2.2.5 ndher betrachtet.

ACAS Xa soll dieselbe Hardware wie TCAS Il verwenden kénnen. Eine Integration in beste-
hende Luftfahrzeug-Muster soll damit erleichtert werden. Auch die Anzeigen und Warnun-
gen im Cockpit sind identisch mit denen von TCAS Il. Eine gro3e Umstellung auf das neue
System wird der Crew damit erspart. ACAS X soll im Vergleich zu TCAS Il in der Lage sein,
eine geringere Hohendifferenz zwischen zwei Luftfahrzeugen zu akzeptieren, ohne eine War-
nung auszugeben. Des Weiteren wird ACAS Xa nicht nur auf Daten der Transponder Mode-S
zugreifen, sondern auch auf Satellitengestiitzte Navigation und ADS-B Funktionen fir die
Situationsbeurteilung zurtickgreifen. Im Gegensatz zu TCAS Il setzt ACAS Xa nicht auf eine
Reihe von fest definierten Funktionen zum Berechnen einer RA. Stattdessen wird eine nume-
rische Nachschlagetabelle genutzt, die mit Hilfe eines Wahrscheinlichkeitsmodells optimiert
wurde. [34]
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EGPWS

Wahrend TCAS den Piloten eines Luftfahrzeugs vor einer drohenden Kollision mit einem an-
deren Luftfahrzeug warnt, wird der Pilot eines mit einem Enhanced Ground Proximity Warning
System (EGPWS) ausgerusteten Luftfahrzeugs vor einer zu schnellen oder zu dichten Anna-
herung an den Boden gewarnt. Im Falle einer Warnung wird ein Pull-Up Mand&ver befohlen.
Die Grundlage fiir die Ermittlung der Gefahr einer zu schnellen oder zu dichten Annaherung
an den Boden besteht aus Topologiedaten. Es werden fortlaufend die aktuell gemessenen
Hbhenwerte mit den in den Topologiedaten an der aktuellen Position gegebenen Daten ver-
glichen. [40]

FLARM

Vor allem im Bereich der leichten Luftfahrzeuge - sowohl bemannt, als auch unbemannt -
hat sich in den vergangenen Jahren FLARM als Standard zur Kollisionsvermeidung etabliert.
Mit FLARM ausgerUstete Luftfahrzeuge tauschen die eigenen, liber ein GNSS Modul erhalte-
nen Positions- und Geschwindigkeitsdaten, mit anderen FLARM-fahigen Luftfahrzeugen aus.
Steht eine Kollision zwischen zwei Luftfahrzeugen bevor, so werden die Piloten der jeweili-
gen Luftfahrzeuge unter Angabe der relativen Position des anderen Luftfahrzeugs gewarnt.
FLARM teilt lediglich die Positions- und Geschwindigkeitsdaten der jeweiligen Luftfahrzeuge.
Eine Ausweichempfehlung wird von FLARM nicht bereitgestellt. Damit bietet FLARM im Be-
reich der Erkennung von anderen Luftfahrzeugen zwar kooperatives Verhalten, im Bereich der
Vermeidung handelt es sich aufgrund der fehlenden Ausweichempfehlung allerdings um ein
nicht kooperatives Verhalten. Die Piloten miissen selbst aktiv die Flugrichtung andern um die
Kollision zu verhindern. Dabei sollten sie die in Abschnitt 2.1.1 vorgestellten Regeln flr das
Ausweichmandver anwenden und die Reaktion des anderen Luftfahrzeugs beobachten. [7]

2.2.5. Unbemannt

Im Folgenden werden verschiedene Systeme zur Kollisionsvermeidung vorgestellt, die An-
wendung in unbemannten Luftfahrzeugen finden oder zum Zeitpunkt der Veréffentlichung
dieser Arbeit dafur entwickelt werden.

DAIDALUS

DAIDALUS wurde als Referenzimplementierung der DO-365A [43] erstellt. DAIDALUS verar-
beitet die vom Luftfahrzeug bereitgestellten Positions- und Geschwindigkeitsdaten des Own-
ships und aller bekannten fremden Luftfahrzeuge. Basierend auf dieser Momentaufnahme
berechnet DAIDALUS ob eine Kollisionsgefahr innerhalb der gewahlten Parameter besteht.
Im Falle einer Kollisionsgefahr berechnet DAIDALUS die n&chstgelegene Flugrichtung, um
den fremden Luftfahrzeugen auszuweichen. Dabei kann DAIDALUS eine Ausweichrichtung
sowohl durch eine Anderung des Kurses, der Vertikal- sowie der Horizontalgeschwindigkeit
berechnen. Da das berechnete Ausweichmandver nicht mit dem Intruder geteilt wird, handelt
es sich bei DAIDALUS um ein nicht kooperatives System. Nach Ausgabe der von DAIDALUS
empfohlenen Ausweichrichtung kann diese vom Fernpiloten beziehungsweise vom Autopilo-
ten umgesetzt werden. [61]
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Auch so genannte Bander kdnnen von DAIDALUS ausgegeben werden. Die Bénder beschrei-
ben Bereiche in Kurs, horizontaler Geschwindigkeit und vertikaler Geschwindigkeit. Liegt der
jeweilige Wert des Ownships innerhalb dieser Bénder, so droht eine Kollision mit dem be-
kannten Intruder. Die Bander kénnen dem Fernpiloten an einer GCS angezeigt werden und
so die Beurteilung Uber mégliche Kollisionen vereinfachen. [61]

DAIDALUS ist seit Version 2 in der Lage, Sensorunsicherheiten und Winddaten in die Berech-
nung der Ausweichrichtung aufzunehmen [57, 61]. Allerdings wird in einer Verdffentlichung
von Jason T. Davies et. al [27] von Ausfallen der Warnungen bei zu starkem Rauschen der
Sensoren berichtet. Sensorunsicherheiten werden in dieser Arbeit nicht betrachtet.

ACAS Xy

Bei ACAS Xy handelt es sich um ein kooperatives System, sofern ein Transponder Mode-S
vorhanden ist. Verglichen mit ACAS X4 verfligt ACAS Xy Uber die Fahigkeit, auch in hori-
zontaler Richtung ausweichen zu kénnen. Dabei werden die Berechnungen zum horizontalen
und vertikalen Ausweichen unabhéngig voneinander betrachtet. Die Berechnungen werden
durch Lésen eines Markov-Entscheidungsproblems getétigt. [62]

Ein Vergleich zwischen ACAS Xy und DAIDALUS (in der Version v1.0.1) zeigte, dass ACAS Xy
friiher vor méglichen Kollisionen warnt [27]. AuBerdem verarbeitet ACAS X Sensorunsicher-
heiten zuverlassiger als DAIDALUS [27]. Da die Verarbeitung von Sensorunsicherheiten erst
in der zweiten Version von DAIDALUS implementiert wurde [61], ist dieses Ergebnis fiir aktu-
elle Vergleiche beider Systeme nicht belastbar.

ICAROUS

ICAROUS (Independent Configurable Architecture for Reliable Operations of Unmanned Sys-
tems) ist ein Forschungsprojekt der NASA. Es handelt sich um eine modular aufgebaute
Softwarearchitektur, die mehrere Softwaremodule vereint. Die Module werden parallel als
Programmanwendung des von der NASA entwickelten core Flight Systems (cFS) ausgefiihrt.
Durch das modulare Konzept ist die Software sehr flexibel anpassbar. Die Module bieten bei-
spielsweise Funktionen zur Flugpfadplanung, zur Einhaltung von Geofences oder auch eine
Schnittstelle zu einer Bodenstation. Fur die Realisierung einer DAA Funktion wird DAIDA-
LUS als Anwendung auf dem cFS ausgefiihrt. Das Einhalten von Geofences wird durch die
Verwendung von PolyCARP (Algorithms and Software for Computations with Polygons) [60]
gewahrleistet. ICAROUS selbst bietet keine Mdglichkeit zur direkten Steuerung eines UAs.
Allerdings wird eine Schnittstelle zur Verfigung gestellt, die die Kommunikation mit verschie-
denen etablierten Autopiloten ermdglicht.

Die einzelnen Module werden unabhangig voneinander ausgefihrt und kommunizieren tber
einen Publish/Subscribe Service. Es wurde gezeigt, dass ICAROUS auch auf Plattformen mit
geringer Rechenleistung eingesetzt werden kann [59, 11]

PX4 Autopilot

PX4 ist ein Open Source Autopilot fir verschiedene Konfigurationen von UA aber auch fir
unbemannte Bodenfahrzeuge sowie unbemannte U-Boote [25]. PX4 kann unter anderem
FLARM und ADS-B Daten verarbeiten und darauf basierend bei drohenden Warnungen au-
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tomatisiert landen, zu einem zuvor definierten Wegpunkt fliegen oder lediglich eine Warnung
an den Piloten/die Bodenstation abgeben. Ein kooperatives Verhalten ist nicht gegeben. Be-
steht die Kollisionswarnung nicht mehr, so verharrt das UA an der jeweiligen Position. [24]
Vor dem Flug ist es mdglich, Geofences fiir PX4 vorzugeben, in die entweder nicht eingeflo-
gen oder aus denen nicht herausgeflogen werden darf. Die Geofences kdnnen aus Polygonen
oder Kreisen bestehen. [26]

AuBerdem lasst sich PX4 mit einem nach unten ausgerichteten Distanzsensor verbinden.
Ein damit ausgestattetes UA kann dem Gelandeverlauf folgen und einen konstanten Abstand
zum Boden einhalten. [53]

Ardupilot

Ardupilot ist wie PX4 ein Open Source Autopilot fiir verschiedene Konfigurationen von UA
aber auch fir unbemannte Bodenfahrzeuge sowie unbemannte U-Boote [22]. Ardupilot kann
ADS-B Daten nutzen um sich annahernden Luftfahrzeugen auszuweichen. Dies kann wahl-
weise in horizontaler, vertikaler oder kombinierter, dreidimensionaler Richtung geschehen.
Das Ausweichmanoéver wird dabei mit einem dem A*-Algorithmus &hnlichen Vogehen berech-
net. Alternativ kann dem UA (im Falle einer Multicopter-Konfiguration) auch ein Schwebeflug
befohlen werden. AuBBerdem kann gewéhlt werden, ob der geplante Flug nach dem Ausweich-
mandver fortgesetzt oder abgebrochen werden soll. Wie bei PX4 ist auch bei Ardupilot kein
kooperatives Verhalten gegeben. [23]

Ardupilot kann verschiedene Arten von Geofences verarbeiten. Bei Ardupilot besteht ein Ge-
ofence entweder aus Kreisen oder Polygonen. Die Geofences kdnnen entweder als Inclu-
sion oder Exclusion Zone definiert werden, erlauben allerdings keine H6henbeschrankung/-
Freigabe pro Geofence. [20]

Auch Ardupilot verfligt Gber die Mdglichkeit, dem Gelandeverlauf zu folgen. Der Terrain Follow
Modus orientiert sich bei Ardupilot wahlweise an einem nach unten gerichteten Distanzsen-
sor, oder greift auf eine an der Bodenstation vorhandene Datenbank mit topologischen Daten
zurtick. [21]

Paparazzi UAV

Ein weiterer Open Source Autopilot fir UA, der Flachen- und Rotorkonfigurationen unter-
stOtzt, ist Paparazzi UAV. Paparazzi UAV bietet ein an TCAS angelehntes Ausweichsystem.
Die Daten der anderen mit Paparazzi UAV ausgestatteten UA erhalt das Ownship Uber einen
Datenlink zur GCS. Wird ein anderes UA auf Kollisionskurs registriert, so weicht das ho-
her fliegende UA nach oben und das tiefer fliegende UA nach unten aus. Die vom Ownship
berechnete RA wird Uber die GCS an das andere UA gesendet. Damit handelt es sich um
ein kooperatives System. Wahrend das Ausweichmanéver geflogen wird gleicht der Autopilot
fortlaufend die H6he des anderen UAs ab. Erkennt das Ownship die gleiche Ausweichrichtung
wie bei sich selbst (z. B. beide UA steigen), so wird die eigene Ausweichrichtung korrigiert.
Paparazzi UAV ermdglicht die Verwendung von verschiedenen Sensoren. Ein Infrarot Sensor
ermdglicht die Messung der Flughdhe Uber dem Gelande. Ein Luftdrucksensor macht eine
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Hdhenberechnung anhand der Anderung des Luftdrucks méglich. Dariiber hinaus werden
GPS-, Gyroskop-, IMU- und Staudruckdensoren unterstiitzt. [63]

MIDCAS/EUDAAS

Im Rahmen des MIDCAS (Mid-Air Collission Avoidance System) Projekts wurde in einem
Konsortium aus fiinf européischen Staaten (Frankreich, Deutschland, ltalien und Spanien
unter der Fihrung von Schweden) ein DAA System entwickelt, das in einem ferngesteuerten
Luftfahrsystem (engl. Remotely Piloted Aircraft System (RPAS)) ab Dezember 2014 getestet
wurde [8]. Das MIDCAS nutzte dabei sowohl kooperative (ADS-B) als auch nicht-kooperative
(elektro-optische, Infrarot- und Radarsensoren) Erkennungssysteme und steuerte das RPAS
vollautomatisch ohne nétigen Eingriff des Fernpiloten [8]. Das EUDAAS (European Detect
and Avoid System) Projekt ist das Nachfolgeprojekt von MIDCAS. Es soll die Integration von
groBen militdrischen RPAS in den Luftraum weiter vorantreiben. [9]

2.2.6. Unterschiede und Gemeinsamkeiten

Sowohl die DAA Systeme der bemannten als auch der unbemannten Luftfahrzeuge kénnen
Warnungen zu bevorstehenden Kollisionen ausgeben. Dabei wird im Falle von TCASII (und
spater ACAS X(a)) im Cockpit nur ein vertikales Ausweichmanéver angeordnet [35, 34]. Dage-
gen geben die DAA Systeme der UA in der Regel ein Ausweichmandver iber eine Anderung
der Horizontal- und Vertikalgeschwindigkeit sowie des Kurses an den Autopiloten weiter [58,
27, 23].

Ein weiterer Unterschied besteht in der Kommunikation zwischen Ownship und Intruder.
Aktuelle DAA Systeme fir UA kommunizieren nicht untereinander sondern berechnen das
Ausweichmandver unter der Annahme eines konstanten Geschwindigkeitvektors des Intru-
ders [58, 23]. Bei TCAS I (und spater ACAS Xa)) wird bei Erkennen einer méglichen Kollisi-
on eine Master/Slave-Kommunikation zwischen beiden Luftfahrzeugen unterhalten [35, 34].
Wird im Cockpit eines der Luftfahrzeuge nicht oder falsch reagiert, so wird dies dem anderen
Luftfahrzeug mitgeteilt und die entgegengesetzte Ausweichrichtung angewiesen [35].

2.3. (Quasi-)Statische Hindernisse und Geofences

Neben anderen Luftfahrzeugen muss fiir Uberlandfliige, wie sie mit dem ALAADy-Demonstrator
geplant sind, auch die Beachtung von anderen Hindernissen betrachtet werden. Die im Fol-
genden exemplarisch aufgezeigten Hindernisse sind entweder statisch oder —im Vergleich zu
Luftfahrzeugen — so langsam, dass sie im Kontext dieser Arbeit als quasi-statische Objekte
betrachtet werden kénnen. Viele der (quasi-)statischen Hindernisse kénnen bereits vor dem
eigentlichen Flug des unbemannten Luftfahrzeugs in der Missionsplanung betrachtet wer-
den. Eine Reihe von Datenbanken, aus denen die nétigen Informationen gewonnen werden
kénnen, werden in den folgenden Abschnitten vorgestellt. Darlberhinaus ist zu beachten,
dass es auch mobile statische Hindernisse (wie zum Beispiel Kréne) gibt, deren Position
und Dimensionen nicht immer vor dem Flug bekannt sind. Im Rahmen dieser Arbeit werden
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generische Hindernisse innerhalb einer Simulationsumgebung behandelt. Die generischen
Hindernisse sind nicht Bestandteil einer der nachfolgend vorgestellten Datenbanken.

2.3.1. Gelande

Im Rahmen der Shuttle Radar Topography Mission (SRTM) wurde im Februar 2000 ein digita-
les Héhenmodell der Erde erstellt. Durchgefiihrt wurde das Projekt von der NASA in Koope-
ration mit der National Imagery and Mapping Agency (NIMA) [15]. Im August 2015 wurden die
Daten in der hohen Auflésung von einer Bogensekunde (etwa 30m) von der NASA verdffent-
licht [15]. Mittlerweile werden die Daten zum Beispiel auch zur Erstellung der OpenTopoMap
genutzt und kénnen von dort in verschiedenen Formaten heruntergeladen werden [32].

Das DLR hat die im Rahmen der TanDEM-X-Mission gewonnenen Héhendaten mittlerwei-
le zum kostenlosen Download bereitgestellt. Die Daten stammen aus den Jahren 2010 bis
2015 und werden fortlaufend gepflegt. Sie bieten eine horizontale Auflésung von 90 Metern
und eine H6hengenauigkeit von bis zu einem Meter. [49]

Daneben bestehen noch zahlreiche andere Quellen fir Héhendaten. Je nach verwendeter
Auflésung und Messmethode unterscheiden sich diese in ihrem Detailgrad. Eine vollstandige
Aufzahlung der einzelnen Quellen wiirde im Rahmen dieser Arbeit zu weit flihren.

Wie in Abschnitt 2.2.5 aufgezeigt, sind lediglich PX4 und Ardupilot in der Lage, dem Ge-
landeverlauf zu folgen. Die anderen in Abschnitt 2.2.5 vorgestellten Systeme bieten diese
Méoglichkeit nicht.

2.3.2. Wetter

Aktuelle Wettermessdaten, Warnungen und weitere interessante Informationen bietet das
Open-Data-Angebot des Deutschen Wetterdienstes (DWD) [68]. Uber das Open-Data-Angebot
werden sowohl aktuelle Messwerte von Wetterstationen in Deutschland geteilt als auch War-
nungen zu drohenden Unwettern ausgegeben. Fir die Nutzung eines unbemannten Luftfahr-
zeugs von besonderem Interesse sind die aktuellen Messwerte der Windgeschwindigkeiten
sowie die Daten zu Mesozyklonen aus Radariberwachungen. Von vorhandenen Mesozyklo-
nen lasst sich auf die Prasenz von Gewitterzellen schlieBen [69]. Eine Ubersichtliche Suche
fur die einzelnen Module bietet das DWD-Geoportal [67]. In aktuellen Forschungsprojekten
werden vor allem elektro-optische und radarbasierte Sensoren genutzt um auf die Prasenz
von Wolken zu schlieBen [28]. Nach aktuellem Stand bietet kein in 2.2.5 vorgestelltes System
die Méglichkeit, bestimmte Wetterereignisse reaktiv zu meiden.

2.3.3. Luftraume

Wie alle anderen Luftfahrzeuge missen auch automatisiert fliegende UA bestimmte Luftrau-
me umfliegen. LuftrAume sind generell in ihrer vertikalen Auspréagung beschrankt. In einer
Hoéhe von maximal 500 ft AGL befindet sich in Deutschland in der Regel der unkontrollierte
Luftraum G. Um Flughéfen befindet sich in der Regel ein imaginarer Trichter aus anderen
Luftrdumen — in Deutschland Luftraum C/D. Die Luftrdume C und D dirfen nach aktuellem
Stand in der Regel nicht von UA genutzt werden und muissen umflogen werden. Darlber
hinaus mlssen auch andere Gebiete, wie zum Beispiel militarische Sperrgebiete (ED-R) ge-
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mieden werden. [36]

Die Daten zur aktuell vorherrschenden Luftraumstruktur sind auf unterschiedliche Art zugéng-
lich. Die Quelldaten stammen dabei von der DFS [44]. Fir die Nutzung eines UAs sind die
elektronischen Datensétze praktisch. Die Datensatze kdnnen beispielsweise im OpenAir For-
mat auf der Internetseite des Deutscher Aero Club e.V. (DAEC) kostenlos heruntergeladen
werden [30]. Die Daten werden im Zyklus von sechs Monaten aktualisiert. Daten zu kurz-
fristig aktivierten oder geanderten Luftrdumen sind kostenlos Uber das AlS-Portal der DFS
erhaltlich [36]. Hier ist vor allem der Abschnitt ENR 2 interessant. ENR 2 bietet Informationen,
die bei der Planung von Streckenfliigen zu beachten sind und beinhaltet somit auch die kurz-
fristig aktivierten und gednderten Luftraume. [36]

Die so erhaltenen Daten zu den jeweiligen Daten kénnen entsprechend gefiltert und in Ge-
ofences umgewandelt werden. Die Geofences kénnen dann beispielsweise von Flugplanungs-
programmen (engl. Flight Management System (FMS)) und Autopiloten wie PX4 und Ardupi-
lot beachtet werden.

2.3.4. Stromleitungen, (Material-)Seilbahnen

Stromleitungen und (Material-)Seilbahnen stellen bodennahe Objekte dar und missen da-
her bei der Betrachtung von Hindernissen fiir tieffiegende UA beachtet werden. Daten sind
sowohl Uber OpenStreetMap (OSM) [38] (kostenlos) als auch Uber die FLARM Hindernis-
datenbank [5] (kostenpflichtig) zu erhalten. Einige Verdéffentlichungen behandeln die Erken-
nung von Stromleitungen auf der Basis von elektro-optischen Sensoren [46, 47]. Durch die
Aufbereitung der Bilddaten werden die Stromleitungen von anderen parallelen Linien (zum
Beispiel StraBenrandern [46]) unterschieden und erkannt. Die Erkennung wird in den Verof-
fentlichungen [46, 47] jedoch nicht zum Umfliegen der Hindernisse genutzt, sondern mit dem
Hintergrund, die Stromleitungen kostenglinstig zu inspizieren.

2.3.5. Bauwerke

Wie alle (quasi-)statische Hindernisse sind auch Gebaude, Tirme und andere Bauwerke
nicht mit einem FLARM/ADS-B Sender ausgestattet und kdnnen von einem UA ohne elektro-
optische Sensoren, Radarsensoren oder anderen Sensoren daher nicht erkannt werden.
Auch in topographischen Karten sind diese in der Regel nicht hinterlegt.

Eine Datenbank zu Gebauden lasst sich beispielsweise mit den Daten von OSM [38] gene-
rieren. Zu bedenken ist hierbei allerdings, dass es sich bei OSM um ein OpenSource Projekt
handelt. Durch die unterschiedliche Aktivitat der OSM Community in den jeweiligen Regionen,
kann die Abdeckung und Vollstandigkeit der Daten regional sehr unterschiedlich sein [39]. Zu
beachten ist auch, dass die Daten der Gebaude lediglich den 2D-Grundriss darstellen. Die
Hoéhe der Gebaude ist im Allgemeinen unbekannt. [38]

Die Deutsche Flugsicherung bietet Gber das AlS-Portal unter ,AIXM Datensatze® eine um-
fangreiche Datenbank mit Tirmen, Windradern und ahnlichen Bauwerken an [36]. Die Voll-
standigkeit dieser Daten kann nicht Gberprift werden.

Bei einer Flughdhe bis 500 ft AGL gilt es auch temporére Objekte wie zum Beispiel Baukrane
zu beachten. Hierzu sind keine Datenbanken bekannt.
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In diesem Kapitel wird zunéchst eine Einflihrung in die Funktionsweise und die erstellte An-
wendung der Programmbibliothek DAIDALUS gegeben. AnschlieBend wird in Unterkapitel 3.2
der Aufbau des ALAADy-Missionsmanagers vorgestellt. Mit der DAIDALUS-ALAADy (DAL)-
Bridge wird die im Rahmen dieser Arbeit entwickelte Kommunikationsschnittstelle zwischen
dem ALAADy-Demonstrator und DAIDALUS préasentiert. AnschlieBend werden die im Rah-
men dieser Arbeit getroffenen Annahmen genannt. Das Kapitel schliet mit der Beschreibung
der in dieser Arbeit verwendeten Simulationsumgebungen in Unterkapitel 3.3.

3.1. Programmbibliothek DAIDALUS

In diesem Unterkapitel wird die Funktionsweise der DAIDALUS Programmbibliothek genauer
betrachtet. AnschlieBend wird ein Pseudocode flr die im Rahmen dieser Arbeit verwendete
Implementierung gegeben.

3.1.1. Funktionsweise

Eine ausfihrliche - wenn auch zum Zeitpunkt der Veréffentlichung dieser Arbeit unvollstandi-
ge - Dokumentation von DAIDALUS ist im Internet verfiigbar [61]. Dieser Abschnitt gibt eine
kurze Ubersicht Uber die Funktionsweise von DAIDALUS.

DAIDALUS ist eine Referenz Implementierung der von der RTCA verdffentlichten Minimum
Operational Performance Standards DO-365 und DO-365A [42, 43]. Wie in Abschnitt 2.2.1
beschrieben werden mehrere zylindrische Volumen um die gegebenen Positionen jedes ein-
zelnen fremden Luftfahrzeugs oder des Ownships erzeugt. Die Dimensionen, die jedes zylin-
drische Volumen einnimmt, kann durch die sogenannten Alerter definiert werden. Die hierfir
genutzten Bezeichnungen der Werte wurde in Tabelle 2.1 vorgestellt. Im Rahmen dieser Ar-
beit wird (sofern nicht anders beschrieben) der DWC_Phase_I_SUM-Alerter genutzt. Er ist in
derDO_365A_SUM. conf Konfigurationsdatei enthalten. Die Konfigurationsdatei kann Gber das
GitHub Repository von DAIDALUS [58] heruntergeladen werden. Die Alerter kénnen - eben-
so wie zahlreiche andere Parameter - entweder im Programmcode mittels fest definierten
Funktionsaufrufen bearbeitet werden, oder durch das Laden einer Konfigurationsdatei defi-
niert werden. Das Laden einer Konfigurationsdatei erlaubt eine schnelle und Ubersichtliche
Arbeitsweise. Einzelne Parameter kdnnen so komfortabel mit dem Andern einer Textdatei
vor der Ausfihrung des Programmcodes angepasst werden. Damit bleibt der Programmcode
Ubersichtlich und muss nicht vor jedem einzelnen Simulationsdurchlauf neu kompiliert wer-
den. Die im Rahmen dieser Arbeit verwendete Konfigurationsdatei ist im Anhang A zu finden.
Ist die Option ownship_centric_alerting in der geladenen Konfigurationsdatei auf frue
gesetzt, wird das durch den Alerter definierte zylindrische Volumen um das Ownship aufge-
spannt und gilt damit fir jedes fremde Luftfahrzeug. Ist die Option ownship_centric_alerting
in der geladenen Konfigurationsdatei auf false gesetzt, so kann jedem fremden Luftfahrzeug
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ein eigener Alerter zugeordnet werden. In dieser Arbeit ist der Wert ownship_centric_alerting
zu jeder Zeit auf false gesetzt.

Zur Uberpriifung, ob eines der zylindrischen Volumen innerhalb der definierten lookahead_ti-
me T verletzt wird, nutzt DAIDALUS intern ein East-North-UP (ENU) Koordinatensystem. Die
Lookahead Time bezeichnet den Zeithorizont, den DAIDALUS in den Berechnungen beriick-
sichtigt. DAIDALUS projiziert die Positionen des Ownships und der fremden Luftfahrzeuge auf
eine parallel zur lokalen Erdoberflache gelegenen Flache. Die Héhe wird dabei nicht transfor-
miert [61]. DAIDALUS nutzt intern zwar ein ENU Koordinatensystem, das Bogenmaf3 und die
MaBeinheiten Meter und Sekunden. Positions- und Geschwindigkeitsdaten sollen jedoch be-
vorzugt im WGS84 System und mit Kurs (engl. Track), Fluggeschwindigkeit Giber Grund (engl.
Groundspeed) und Vertikalgeschwindigkeit (engl. Verticalspeed) Gbergeben werden [61].

Je nachdem, welches der Volumen innerhalb der Lookahead Time verletzt wird, sind un-
terschiedliche Reaktionen von DAIDALUS mdglich. Dazu sind in DAIDALUS verschiedene
Regionen definiert (NONE, FAR, MID, NEAR, RECOVERY) [61]. Standardmafig wird durch
Verletzung eines Volumens der Region MID ein so genannter Corrective Alert ausgegeben.
Bei Auftreten eines Corrective Alerts wird eine Reaktion des (Fern-)Piloten gefordert [43].
Die Vorgabe durch den Standard wird im Rahmen dieser Arbeit als Trigger genutzt, ein Aus-
weichmanéver zu berechnen. Zur Berechnung einer Ausweichfiihrung (Maneuver Guidance')
pruft DAIDALUS basierend auf den aktuellen Positions- und Geschwindigkeitsdaten mégliche
Ausweichrichtungen. Dabei wird jede der vier mdglichen Dimensionen (Kurs, horizontale Ge-
schwindigkeit, vertikale Geschwindigkeit, Hohe) unabhangig voneinander betrachtet. Uber-
prift wird, mit welchen Werten auf der jeweiligen Dimension die geringste Zeit in einem zu
vermeidenden Volumen verbracht wird. Zur Beurteilung der Flugbahn wird dazu ein kinemati-
sches Bewegungsmodell genutzt. Der nachfolgende Pseudocode stellt die Berechnung eines
Ausweichmandvers in horizontaler Richtung nach links vor. Der Pseudocode und die entspre-
chenden Codebeispiele fir die anderen Ausweichdimensionen sind in einer Veroffentlichung
zu DAIDALUS zu finden [56].

Ieft_1X1 (S:VsSZsVZsByT:Csum’Lnsumal‘:e!astHsﬁs\-/)Set [IRQ]E

let t. = £ in

t:=0;
u:=c;
f=a;

while u<U,,. and t<T do
(st;s:t)=p(s,v,a,t);
(Ve, Vi)=V(s,v,a,t);
if t<B then
if ||s:] <D and |s.|<H then

6 = /8 U {[u1umaac]} ;

U = Umaz »

'in anderen DAA Systemen auch als RA bezeichnet
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3.1 Programmbibliothek DAIDALUS

endif
elseif WCV(s;,V:,S,:,V,¢) then
B 1= BU{[UUmacl};
U = Umaz ;
endif
elseif WCV(s;,V;,S,:,V,,0,T-t) then
B = BU{u,u+el};
u:=u+e;
endif
t=t+t.;
endwhile
return g;

Die Variablen sind wie folgt definiert:

s: Differenzvektor der Positionsvektoren des Ownships und des Intruders in der horizon-
talen Ebene (s =s, - S;)

v: Differenzvektor der Geschwindigkeitsvektoren des Ownships und des Intruders in der
horizontalen Ebene (v = v, - v;)

s.: Héhendifferenz zwischen Ownship und Intruder (s, = s, - S.;)

v, : Vertikalgeschwindigkeit zwischen Ownship und Intruder (v, = v,, - V,;)

[B, T): Zeitintervall der Lookahead Time 7", wobei B in der Regel mit 0 definiert ist
c: aktueller Manéverwert des Ownships (in obigem Beispiel der Kurs des Ownships)

Usnin,Umaz - Minimal-/Maximalwert des Mandvers (in obigem Beispiel kann damit beispiels-
weise ein Ausweimandver mit einer Anderung des Kurses von bis zu 20° erlaubt werden)

e: Mandverschritt
a: Beschleunigung des Mandvers
D,H: horizontale und vertikale Distanzschwellwerte

p,v: Positions- und Geschwindigkeitsfunktionen, die das kinematische Modell mit konstan-
ter Beschleunigung beinhalten

In Zeile 6 des Pseudocodes wird flr jeden Zeitpunkt t innerhalb der Lookahead Time 7" und
solange die erlaube Mandévergrenze u,,.. nicht Gberschritten ist, nach einer Lésung gesucht.
Dazu werden die zum Zeitpunkt t zu erwartenden Differenzvektoren der Positions- und Ge-
schwindigkeitsvektoren (s;, v;) mit Hilfe des kinematischen Bewegungsmodells berechnet.
Sofern t kleiner als B ist - und damit nicht im Intervall der zu betrachtenden Lookahead Time
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- liegt, wird die zu Beginn leere Menge an Lésungen 5 in Zeile 11 um die Menge {[u,Umq.]}
erweitert und u umgehend auf u,,., gesetzt. Damit wird die While-Schleife nicht weiter aus-
geflihrt. Liegt der Zeitschritt t dagegen im Intervall [B, T] wird geprift, ob mit den berechneten
Positions- und Geschwindigkeitswerten zum Zeitpunkt t eine WCV besteht. Besteht mit den
in Zeile 7 und 8 berechneten Positions- und Geschwindigkeitswerten eine WCV, so werden
die gleichen Aktionen wie in Zeile 11 und 12 ausgefihrt. Ist (vom Zeitpunkt t aus betrach-
tet) innerhalb der Lookahead Time eine WCV zu erwarten (Zeile 18 ist wahr), so wird die
Lésungsmenge B um die Menge {[u,u+e]} erweitert und u um einen Mandverschritt erhéht
(Zeilen 19 und 20). Am Ende eines Durchlaufs der While-Schleife wird der Zeitpunkt t um
einen Zeitschritt t. erhéht. Wenn die While-Schleife beendet wird, wird die gesammelte L6-
sungsmenge 3 zurlickgegeben.

Bei der Implementierung von DAIDALUS ist darauf zu achten, dass die in der Konfigurati-
onsdatei geladenen Variablen recovery hdir, recovery hs, recovery vs und recovery_alt nur
beachtet werden, wenn eine Berechnung einer Recovery Guidance gefordert ist. Das heif3t,
wenn eine Verletzung des Corrective Volumes durch eine Maneuver Guidance nicht mehr ge-
wabhrleistet werden kann. Soll beispielsweise nur (wie in dieser Arbeit) durch eine horizontale
Richtungsénderung ausgewichen werden, darf lediglich die Ausweichempfehlung von DAI-
DALUS in dieser Dimension aktiv iUbernommen werden. Alle anderen Werte (im Rahmen
dieser Arbeit Horizontalgeschwindigkeit, Vertikalgeschwindigkeit und H6he) missen auf an-
dere Weise vorgegeben werden.

AuBerdem kann es dazu kommen, dass die von der Konfigurationsdatei geladenen Flugleis-
tungsgrenzen des Ownships nicht eingehalten werden. Aaron M. Dutle - einer der Entwickler
von DAIDALUS - bestétigte, dass es bei der ersten Berechnung der Guidance zu Spriingen
kommen kann, die die Flugleistungsgrenzen des Ownships (also die Minimal-/Maximalwerte
fur die Fluggeschwindigkeit, Vertikalgeschwindigkeit und Wenderate) Ubersteigen. Abgese-
hen von einem ersten Sprung bei der ersten Berechnung haben die Entwickler die Einhaltung
der Flugleistungsgrenzen in diversen Simulationen getestet und bestatigt. [29]

3.1.2. Anwendung

Der folgende Pseudocode zeigt die im Rahmen dieser Arbeit umgesetzte Implementierung
von DAIDALUS. Kommentare sind mit / gekennzeichnet. Der Prafix o_ wird fir Variablen
des Ownships genutzt. Der Préafix h_ wird fiir Variablen der (unterschiedlichen) Hindernisse
genutzt.

DAIDALUS :: loadFromFile (path_to_config_file)
// if hardcoded velocities/directions are wanted, define them here

//ownship can be initialized with dummy data here
//however correct o_id is important!
DAIDALUS : : setOwnship(o_id, o_pos, o_vel)
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3.1 Programmbibliothek DAIDALUS

//to make sure that (current_time-alert_since)>10seconds is true
//on the first cycle, when there is no traffic yet
set_alert_since (0)
WHILE TRUE
IF UPDATERATE
get_Ownship_Information ()
DAIDALUS :: setOwnshipState (o_id ,0_pos,o_vel,current_time)
FOR Traffic
get_Traffic_Information ()
DAIDALUS :: addTrafficState (h_id ,h_pos, h_vel,current_time)
DAIDALUS :: set_alerter_index (h_id, h_alerter)
ENDFOR
FOR Static Obstacles
get_Obstacle_Information ()
DAIDALUS :: addTrafficState (h_id ,h_pos,h_vel,current_time)
DAIDALUS :: set_alerter_index (h_id, h_alerter)
ENDFOR
[+
« alertLevel (as defined in DO-365A):
= 1: Preventive
« 2: Corrective
= 3: Warning
*/
IF DAIDALUS:: alertLevelAllTraffic ()>1
calculate_guidance () //for all bands
check_for_performance_limits () //limit guidance if needed
save_guidance_to_array(guidance[])
//set not allowed bands in above array
//to current readings
set_alert_since (current_time)
DAA FLAG = TRUE
ELSE
/l t_sec is defined as the minimum duration the ownship
//should just fly ahead with the latest guidance
IF (current_time - alert_since) > t_sec
DAA FLAG = FALSE
set_guidance_in_array_to_original_values (guidance[])
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//as DAA State will be left after this iteration
// providing a guidance is optional
ELSE
get_previous_calculated_guidance ()
save_guidance_to_array (guidance[])
//there is no alert, but as the alert was active
//within the last t_sec seconds, DAA_FLAG stays true
DAA FLAG = TRUE
ENDIF
ENDIF
set_ DAA_FLAG (DAA_FLAG)
ENDIF
command_guidance_from_array (guidance [])
ENDWHILE

Wie der obige Code zeigt wird zu Beginn die Konfigurationsdatei (path_to_config_file)
geladen und anschlieBend eine Ownship-Instanz mit Pseudodaten definiert. Die in Zeile 12
beginnende While-Schleife wird von hieran kontinuierlich durchlaufen. Sofern die Bedingung
der Aktualisierungsrate von f = 1 Hz wahr ist, werden die aktuellen Daten des Ownships an
das DAIDALUS Obijekt Uibergeben, ehe die bekannten Daten zu anderen Luftfahrzeugen und
statischen Hindernissen Ubergeben werden.

Sofern eine Warnung von DAIDALUS erkannt wird (Zeile 35 ist wahr), wird eine Maneuver
Guidance berechnet, die Einhaltung der Flugleistungsgrenzen des ALAADy-Demonstrators
{iberpriift und die so erhaltene Guidance in einem Array guidance[] abgespeichert. Uber-
schreitet die von DAIDALUS berechnete Guidance die Flugleistungsgrenzen des ALAADy-
Demonstrators, so wird diese entsprechend den Flugleistungsgrenzen innerhalb der Aktua-
lisierungsrate limitiert. AuBerdem wird die Bool-Variable DAA_FLAG auf wahr gesetzt. Wird
keine Warnung von DAIDALUS ausgegeben (Zeile 35 ist unwahr), so wird in Zeile 45 geprift,
ob die letzte Warnung seit Uber ts.. nicht mehr aktiv ist. Wird die Warnung seit Uber tg..
nicht ausgegeben (Zeile 45 ist wahr), wird die Bool-Variable DAA_FLAG auf unwahr gesetzt
und die zu Beginn des Fluges geflogene Richtung in das Array guidance[] Ubernommen.
Sofern die Zeit t4.. noch nicht abgelaufen ist (Zeile 45 ist unwahr), wird die im vorherigen
Zeitschritt berechnete Maneuver Guidance in das Array guidance[] Ubertragen und die
Bool-Variable DAA_FLAG auf wahr gesetzt. Wéaren die Codezeilen 45 bis 49 nicht gegeben,
wirde das Ownship beim Anflug auf ein Hindernis (und einer Warnung von DAIDALUS) wie
gewtlnscht ausweichen. Sobald die Warnung nicht mehr existent wéare, wirde dann wieder
auf die urspriingliche Richtung (DAA_FLAG=flase) zurlickgedreht werden, was eine erneute
Warnung von DAIDALUS zur Folge hatte, da das Ownship wieder auf Kollisionskurs mit dem
Hindernis k&me. Dieses Verhalten wirde sich fortlaufend wiederholen und damit zu einem
Zick-Zack-Flug entlang des Corrective Volumes fihren. Durch diesen Zick-Zack-Flug kann
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es im realen Betrieb zu einem Aufschaukeln des ALAADy-Demonstrators kommen, was zu
ungewollten Flugzustanden wie zum Beispiel einem zu hohen Hangewinkel ¢ > 25 ° fihren
kann. Im Rahmen dieser Arbeit ist t.. auf einen Wert von 10 Sekunden festgelegt.

Zum Ende der While-Schleife wird die Bool-Variable DAA_FLAG an den Autopilot (AP) des
ALAADy-Demonstrators Ubergeben. Die Bool-Variable DAA_FLAG gibt vor, ob der berech-
neten Guidance gefolgt werden soll. Wird die Bool-Variable DAA_FLAG=false Ubergeben,
so folgt der AP des ALAADy-Demonstrators der originalen Flugplanung. Die Berechnete
Guidance wird in jedem Zyklus an den AP (bergeben und in der Funktion command_-
guidance_from_array () automatisch an die Flugleistungsgrenzen des ALAADy-Demonstrators
angepasst. Die im Array guidance [] enthaltenen Werte sind auf die Aktualisierungsrate von
DAIDALUS von f = 1 Hz beschrankt. Da die in Zeile 61 aufgerufene Funktion allerdings in
jedem Durchgang der While-Schleife und nicht nur ein Mal pro Sekunde aufgerufen wird,
muss die guidance[] in der Funktion command_guidance_from_array() entsprechend
heruntergebrochen werden.

3.2. Systemarchitektur

Dieses Unterkapitel behandelt die zur Erarbeitung der Ergebnisse verwendete Systemarchi-
tektur. Abschnitt 3.2.1 bietet eine Vorstellung des vorhandenen ALAADy-MM und wie dieser
mit auftretenden DAA Szenarien umgeht. In Abschnitt 3.2.2 wird die erstellte Kommunika-
tionsschnittstelle zwischen DAIDALUS und dem ALAADy-Demonstrator mit seinen Subsys-
temen présentiert. AbschlieBend werden in Abschnitt 3.2.3 einige Annahmen im Rahmen
dieser Arbeit getroffen.

3.2.1. ALAADy-Missionsmanager

Der ALAADy-MM st Teil des AP des ALAADy-Demonstrators. Wahrend der AP daflr zu-
standig ist, die Geschwindigkeits- und Richtungsvorgaben umzusetzen, berechnet der MM
unter anderem diese Vorgaben. Der MM ist als Zustandsautomat aufgebaut. Der Zustands-
automat beinhaltet diverse Zustande von der automatisierten Operation am Boden, (iber den
automatisierten Flug, bis zur automatisierten Landung. Im Rahmen dieser Arbeit wird der
Zustandsautomat um einen neuen Zustand (DAA Zustand) erganzt. Der in Unterkapitel 3.1.2
beschriebene Code lauft kontinuierlich mit einer Aktualisierungsrate von f = 1Hz. Sofern
DAIDALUS eine Kollisionswarnung ausgibt (IF DAIDALUS: :alertLevelAll1Traffic()>1),
wird der neu erstellte DAA Zustand aktiviert, nachdem eine neue Guidance durch DAIDALUS
berechnet ist. Der DAA Zustand wird im ALAADy-MM mit Hilfe der Bool-Variable DAA_FLAG
aktiviert.

Neben dem automatisierten Betrieb kann zu jeder Zeit auf den manuellen Betrieb umgeschal-
tet werden. So kann der Sicherheitspilot bei Flugversuchen in der Realitat im Notfall immer
die Kontrolle ber den ALAADy-Demonstrator erhalten.

Im Rahmen dieser Arbeit werden die Zustdnde des automatisierten Fluges betrachtet. Hier
stehen die Zustande Global Trajectory, Local Trajectory und Loiter zur Verfligung.
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Abbildung 3.1 zeigt mdgliche Flugfiihrungen mit den genannten Zustanden.

A

Global Trajectory

Local Trajectory

Loiter B

4

Abbildung 3.1 Global Trajectory, Local Trajecotry und Loiter

Im Zustand Global Trajectory wird ein zuvor eingespeicherter Flugpfad abgeflogen (vgl. A in
Abbildung 3.1). Der Zustand kann zum Beispiel verlassen werden, um eine Warteschleife (in
der Abbildung mit B markiert, Zustand Loiter) zu fliegen. AuBBerdem kann mit Local Trajectory
(C) ein definierter Flugpfad von der aktuellen Position aus abgeflogen werden.

Aus jedem dieser drei Zustande wird im Falle einer Kollisionswarnung in den neu erstellten
DAA Zustand gewechselt. Der DAA Zustand wird mit einer héheren Prioritat behandelt als das
Abfliegen des vorgegebenen Flugpfades in den drei Zustanden des automatisierten Fluges.
Sobald die Kollisionswarnung verschwunden ist, d. h. das Ausweichmandver ist abgeschlos-
sen, wird der zuletzt berechnete Kurs fiir t,.. Sekunden weitergeflogen. Nach Ablauf der t ..
Sekunden wird wieder in den vorherigen Zustand gewechselt und der Flug wie gewlnscht
fortgesetzt.

3.2.2. DAL-Bridge

Die in dieser Arbeit présentierte Implementierung des DAIDALUS Algorithmus wird in das be-
reits bestehende System des ALAADy-Demonstrators eingefligt. Ein korrektes Zusammen-
spiel der einzelnen Systemkomponenten ist daher zwingend erforderlich. Abbildung 3.2 zeigt
schematisch das Zusammenspiel der einzelnen Systemkomponenten auf.
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Abbildung 3.2 Use Case Diagramm

Wie in Abbildung 3.2 zu sehen ist, besteht das zu betrachtende System aus den Kompo-
nenten GCS, PowerFLARM Core, DAIDALUS, dem ALAADy-Missions Manager sowie einem
INS/GNSS. Dabei sind die Komponenten PowerFLARM Core und INS/GNSS (iber Hardware-
Komponenten, die lber ein entsprechendes Interface im ALAADy-Demonstrator mit CIC un-
d/oder FCC verbunden sind, realisiert. Die GCS befindet sich am Boden und erhélt die n6-
tigen Daten des ALAADy-Demonstrators Uber eine Funkverbindung. Bei den Komponenten
DAIDALUS und ALAADy-MM handelt es sich um Softwarebausteine. Der im Zuge dieser
Arbeit erstellte Code muss die fehlerfreie Interaktion der einzelnen Komponenten gewahrleis-
ten. Der geschriebene Code ist der Klasse c1_dal_bridge zuzuordnen. Dabei steht dal flr
DAIDALUS-ALAADy. Dariiber hinaus ist die c1_dal_bridge dafiir vorbereitet, der GCS die
von DAIDALUS berechneten Bander und Daten von erkannten Luftfahrzeugen/Hindernissen
jeweils in einem struct bereitzustellen.

Die Kernaufgabe der c1_dal_bridge besteht in der Sicherstellung der Interaktion zwischen
DAIDALUS und dem ALAADy-MissionsManager (ALAADy-MM). Dabei werden die Positions-
und Geschwindigkeitsdaten des ALAADy-Demonstrators lber die c1_dal_bridge an DAI-
DALUS Ubergeben. DAIDALUS nutzt diese Daten - gepaart mit den entsprechenden Daten
der anderen bekannten Luftfahrzeuge - um vor mdglichen Kollisionen zu warnen. Die Daten
der anderen Luftfahrzeuge werden uber das PowerFLARM Core ADS-B Modul empfangen.
Das anschlieBend von DAIDALUS berechnete Ausweichmandver wird dem ALAADy-MM als
neue Soll-Daten vorgegeben.

Neben sich bewegenden fremden Luftfahrzeugen werden im Rahmen dieser Arbeit auch
statische Hindernisse von der c1_dal_bridge an DAIDALUS Ubergeben. Dabei kann es
sich zum Beispiel um Geofences handeln. Geofences sind virtuelle, meist durch mehrere
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Positionspunkte aufgespannte, Bereiche. Sie kénnen in der H6he beschrankt sein. Es gibt
Geofences, die das Ownship nicht verlassen darf. Diese Art des Geofence wird im Rah-
men dieser Arbeit als keep-in Geofence bezeichnet. AuBBerdem gibt es Geofences, in die das
Ownship nicht einfliegen darf. Diese zweite Art des Geofence wird im Rahmen dieser Arbeit
als keep-out Geofence bezeichnet [52]. Die jeweiligen statischen Hindernisse werden mittels
mehrerer virtuellen statischen Hindernissen nachgebildet. Abbildung 3.3 zeigt eine mogliche
Nachbildung von verschiedenen statischen Hindernissen.

Abbildung 3.3 Nachbildung von statischen Hindernissen

Es bestehen verschiedene Méglichkeiten, die statischen Hindernisse durch mehrere virtuelle
Hindernisse nachzubilden. In der Abbildung wird beispielhaft ein durch einen roten Umriss
dargestellter Geofence nachgebildet. Die virtuellen Hindernisse (blau) kdnnen beispielswei-
se mittig auf dem AuBenumriss liegen (wie in Abbildung 3.3 links gezeigt). Die virtuellen
Hindernisse kénnen aber beispielsweise auch tangential an der Au3engrenze des originalen
Hindernisses verlaufen. Durch die mittige Ausrichtung der virtuellen Hindernisse wird zwar
mehr Platz eingenommen, als eigentlich gewollt. Allerdings wird dadurch das nachzubilden-
de Hindernis komplett innerhalb der virtuellen Hindernisse gehalten. Bei einer Nachbildung,
bei denen die virtuellen Hindernisse die Innenseite des statischen Hindernisses nur (von in-
nen) tangential berlhren, gibt es falschlicherweise erlaubte Stellen innerhalb des statischen
Hindernisses (in Abbildung 3.3 gelb markiert).

Eine wichtige Funktion, die von autonom fliegenden unbemannten Luftfahrzeugen beherrscht
werden muss, ist das Abfliegen einer vorgegebenen Trajektorie. Im Rahmen dieser Arbeit
wird ein zweidimensionaler Flugpfad durch statische Hindernisse nachgebildet. Dabei diirfen
die statischen Hindernisse, die zur Nachbildung des Flugpfades genutzt werden, nicht direkt
auf dem Flugpfad liegen. Vielmehr muss der Flugpfad von statischen Hindernissen umgeben
sein. So entsteht ein Korridor, in dem sich das Ownship bewegen darf. Der Korridor sollte
dabei so breit sein, dass das Ownship problemlos darin fliegen kann, ohne die Volumen der
statischen Hindernisse zu verletzen. Andererseits muss der Korridor eng genug sein, sodass
das Ownship nicht wenden kann und in die entgegengesetzte Richtung fliegt. Der Korridor
um die geplante Trajektorie wird nicht als optimale Lésung zum Abfliegen einer Trajektorie ge-
plant. Vielmehr lasst sich damit eine Rlckfallebene erstellen, falls die primare Methode zum
Abfliegen der Trajektorie ausfallt. So kann das Ownship weiterhin innerhalb eines geplanten
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Bereichs operieren.

Auch die GréBe der zur Nachbildung verwendeten virtuellen Hindernisse kann durch die Zu-
ordnung unterschiedlicher Alerter variiert werden. Generell ist dabei zu beachten, dass eine
hdhere Anzahl an virtuellen Hindernissen zu einer komplexeren Berechnungsgrundlage fir
DAIDALUS fahrt. Zu groB3 gewéhlte Dimensionen kdnnen die exakte Nachbildung von kom-
plexen Strukturen erschweren. Einzelne zylindrische Hindernisse kénnen durch ein einziges
Hindernis in DAIDALUS représentiert werden. Die GréBe des Hindernisses lasst sich durch
die in Tabelle 2.1 aufgeflihrten Parameter an die benétigte GrdéBe anpassen.

3.2.3. Annahmen im Rahmen der Arbeit

Fir eine einfachere Betrachtung der Szenarien wurden, sofern in den einzelnen Abschnitten
nicht anders beschrieben, fir die gesamte Bearbeitung dieser Arbeit folgende Annahmen
getroffen:

Fir die Berechnungen wird eine (lokal) flache Erde angenommen. Sowohl die Erdkrim-
mung als auch mégliche Gelandeerhebungen werden nicht beachtet.

Die Position und Bewegung der Luftfahrzeuge wird innerhalb eines erdlotfestes kartesi-
sches Koordinatensystem beschrieben. Die z,-Achse zeigt dabei entlang des Gewichts-
vektors senkrecht nach unten. Die z,-Achse zeigt in Richtung Norden, die y,-Achse zeigt
entsprechend in Richtung Osten. Das erdlotfeste kartesische Koordinatensystem wird
auch als North East Down (NED)-Koordinatensystem bezeichnet. Ein Kurs von y = 360 °
ist parallel zur x,-Achse definiert, ein Kurs von x = 90 ° verlauft parallel zur y,-Achse.

Die Positions- und Geschwindigkeitsvektoren zur Bestimmung des Flugzustandes eines
Luftfahrzeugs im oben definierten erdlotfesten Koordinatensystem sind wie folgt definiert:

Zg u
Lg= 1y, |> V=% = |
Zg w

Des Weiteren wird fur alle Berechnungen Windstille angenommen. Dadurch ist die Funk-
tion von DAIDALUS unabhangig von &uB3eren Einflissen analysierbar.

DAIDALUS bietet die Maglichkeit tiber Anderungen des Kurses sowie iiber horizontale und
vertikale Geschwindigkeitsdanderungen maéglichen Hindernissen auszuweichen. Dadurch
ist eine differenzierte Betrachtung der gesammelten Daten mdglich. Mégliche Einflisse
einer Anderung von Vertikal- oder Horizontalgeschwindigkeit auf die Ergebnisse werden
so ausgeschlossen.

Anwendungsfall dieser Arbeit ist der in Unterkapitel 1.3 vorgestellte ALAADy-Demonstrator
des DLRs in Braunschweig. Daher sollen alle Ausweichmandver von diesem Luftfahrzeug
geflogen werden kénnen. Die Flugleistungsgrenzen des ALAADy-Demonstrators sind un-
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bedingt einzuhalten. Die Flugleistungsgrenzen sind im Anschluss an diese Auflistung in
Tabelle 3.1 aufgeflihrt. Firr die Betrachtungen in dieser Arbeit wird eine konstante Flug-
geschwindigkeit von v4 = 25m/s = 90 km/h angenommen. Die Fluggeschwindigkeit
entspricht der im AP genutzten Reisegeschwindigkeit.

Im Realbetrieb des ALAADy-Demonstrators wird eine Aktualisierungsrate der FLARM Da-
ten von 1Hz erwartet. Daher wird die in Abschnitt 3.1.2 beschriebene DAIDALUS Funktion
mit 1Hz ausgefuhrt. Ein h&ufiger Aufruf der Berechnung durch DAIDALUS mit denselben
Werten erhéht die Auslastung des Systems unnétig.

Tabelle 3.1 Flugleistungsgrenzen ALAADy-Demonstrator

Parameter Wert

Fluggeschwindigkeit v 4 90 km/p = 25 m/s(const)

max. Hangewinkel ¢ 25°
max. Steiggeschwindigkeit? w —5m/s
max. Sinkgeschwindigkeit? w +4 m/s

Der minimale Wenderadius eines Luftfahrzeugs kann mit folgender Formel berechnet wer-
den:
v 3.1
Tw,min = m (3.1)

Durch die oben gegebenen Flugleistungsgrenzen ergibt sich unter der Verwendung der Erd-
beschleunigung g = 9,81 m/s2 fiir den ALAADy-Demonstrator ein minimaler Wenderadius

VON 74y min = 136, 6 m.
3.3. Simulationsumgebungen

In diesem Kapitel werden die im Rahmen dieser Arbeit verwendeten Simulationsmodelle vor-
gestellt. Abschnitt 3.3.1 prasentiert das laufzeiteffiziente kinematische Bewegungsmodell. In
Abschnitt 3.3.2 wird das dynamische Bewegungsmodell vorgestellt.

3.3.1. Kinematisches Bewegungsmodell

Um eine laufzeiteffiziente Berechnung von DAA Szenarien gewéhrleisten zu kénnen, wird
fir diese Arbeit eine Simulationsumgebung mit einem kinematischen Bewegungsmodell pro-
grammiert. Dieses Bewegungsmodell ist in einer eigenen Klasse hinterlegt. Das Bewegungs-
modell orientiert sich dabei an einer Punkimasse und berechnet die aktuelle Position auf
Basis der vorherigen Position sowie dem gegebenen Geschwindigkeitsvektor und der seit

2 Die Steiggeschwindigkeit ist im erdlotfestes kartesisches Koordinatensystem negativ, die Sinkgeschwindigkeit
positiv definiert
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der letzten Berechnung vergangenen Zeitdifferenz:

ft+1 = ft + ’U_i * At (32)

Zur schnellen und einfachen Verifizierung wird eine einfache Visualisierung genutzt. Darin
wird jedes Luftfahrzeug (auch fremde Luftfahrzeuge) als Pfeil mit der eigenen Position be-
zogen auf ein inertiales NED-Koordinatensystem dargestellt. Ebenfalls dargestellt wird die
Lage im Raum anhand von Bahnazimut-, Bahnneigungs- und Hangewinkel. Die Winkel wer-
den auf Basis des aktuellen Geschwindigkeitsvektors berechnet. Da flr die Simulation kein
Wind angenommen wird, werden die Winkel wie folgt berechnet:

—arcsin (——— | +7 fliru<0
Bahnazimutwinkel: y = . (#7) ] (3.3)
arcsin (ﬁ) firu >0
Bahnneigungswinkel: v = — arcsin (\/%) (3.4)
u v w
Hangewinkel: ¢ = 0 (3.5)

Die Winkel sind jeweils rechtsdrehend von der entsprechenden Achse definiert. Der Bahn-
azimutwinkel ist im Intervall xy € [0;2m) definiert mit 0 in Richtung Norden. Der Bahnnei-
gungswinkel ist im Intervall v € [—m; +) definiert. Negative Werte entsprechen dabei einem
Nose down-, positive einem Nose up-Zustand. Mit den in Abschnitt 3.2.3 definierten Verein-
fachungen entspricht der Bahnazimutwinkel dem Kurs des Ownships. Damit kann der Bah-
nazimutwinkel als direkter Eingabewert fir DAIDALUS genutzt werden. AuBerdem kann der
Bahnneigungswinkel mit den in Abschnitt 3.2.3 definierten Vereinfachungen zur Berechnung
der Vertikalgeschwindigkeit genutzt werden. Dabei gilt:

Z=w =sin~y * ||U]| (3.6)

Der Hangewinkel ¢ wird von DAIDALUS nicht benétigt und hat keinen Mehrwert bei Verwen-
dung des kinematischen Modells. Er ist mit O definiert und hier lediglich der Vollsténdigkeit
wegen aufgefiihrt. Die oben beschriebene Simulationsumgebung wird innerhalb dieser Arbeit
als kinematische Simulation bezeichnet.

3.3.2. Dynamisches Bewegungsmodell

Nachdem die Funktionsweise der c1_dal_bridge in der Simulation mit dem kinematischen
Bewegungsmodell verifiziert ist, wird die c1_dal_bridge auch in der vom DLR entwickel-
ten Software In The Loop (SITL) Simulation tberprift. Im Gegensatz zu der Simulation mit
dem vereinfachten Bewegungsmodell, nutzt die hier verwendete Simulationsumgebung ein
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detailliertes flugdynamisches Modell des ALAADy-Demonstrator. Die Berechnungen der ein-
zelnen Szenarien bendtigen daher mehr Rechenzeit, liefern aber realistischere Ergebnisse.
Fremde Luftfahrzeuge werden in der Simulationsumgebung des flugdynamischen ALAADy-
Bewegungsmodell mit einem konstanten Geschwindigkeitsvektor und unter Verwendung des
in Abschnitt 3.3.1 beschriebenen kinematischen Bewegungsmodells simuliert.

Da die Nutzung der Simulationsumgebung mit dem flugdynamischen Modell deutlich re-
chenintensiver ist, werden die Ergebnisse dieser Arbeit mit der kinematischen Simulation
berechnet. Einzelne Szenarien werden in der Simulation mit dem flugdynamischen Modell
nachgestellt und sollen so die Ergebnisse aus der kinematischen Simulation verifizieren. Die
Simulationsumgebung mit dem flugdynamischen Modell wird im Rahmen dieser Arbeit als
dynamische Simulation bezeichnet.
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4. Ergebnisse und Diskussion

In diesem Kapitel werden die im Rahmen dieser Arbeit erarbeiteten Ergebnisse dargestellt
und diskutiert. In Unterkapitel 4.1 werden Szenarien zum Ausweichen gegeniber statischen
Hindernissen betrachtet. AnschlieBend werden in Unterkapitel 4.2 sich bewegende Luftfahr-
zeuge als Hindernisse betrachtet. In Unterkapitel 4.3 werden statische und sich bewegende
Hindernisse in kombinierten Szenarien betrachtet. Die présentierten Daten stammen aus Be-
rechnungen der kinematischen Simulation. Sofern die Daten aus der dynamischen Simulation
stammen, ist dies explizit angegeben.

Alle Berechnungen wurden unter Verwendung der Version DAIDALUS 2.0.2c durchgefihrt.
Als Hardware wurde ein Windows 10 Computer mit folgenden Hardware Spezifikationen ge-
nutzt:

Tabelle 4.1 Verwendete Hardware

Komponente Daten
Prozessor Intel Core i7-6600U @ 2.6GHz
Arbeitsspeicher 16GB DDR4
Festplattenspeicher 512 GB SATA llI-SSD

4.1. Statische Hindernisse

In den folgenden Abschnitten werden Szenarien mit statischen Hindernissen betrachtet. So-
fern nicht anders angegeben, werden die Hindernisse durch den in der DO_365A_SUM. conf
[58] hinterlegten Alerter DWC_Phase | SUM (Standard Alerter) reprasentiert. Der Standard
Alerter entspricht den in der DO-365 definierten Werten. Die Werte sind in Tabelle 2.1 aufge-
fohrt.

In Abschnitt 4.1.1 wird der Einfluss der Position des Ownships bei Erkennung der Hindernis-
se sowie die allgemeine Funktion des Algorithmus anhand von zwei statischen Hindernissen
untersucht. AnschlieBend wird in Abschnitt 4.1.2 betrachtet, inwiefern der Abstand zweier
statischer Hindernisse zueinander das Ergebnis beeinflusst. In Abschnitt 4.1.3 wird beurteilt,
wie zuverlassig Geofences mit dem DAIDALUS Algorithmus eingehalten werden. Im letzten
Abschnitt dieses Unterkapitels (4.1.4) wird evaluiert, ob sich das Ownship in einem Korridor
aus Hindernissen halten kann. Alle Szenarien werden - sofern nicht anders beschrieben -
unter BerUcksichtigung der folgenden Parameter durchgeflihrt:
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Tabelle 4.2 Verwendete Flugzustandsgréf3en

Parameter Wert
Fluggeschwindigkeit Ownship v 4 25m/s (90 km/h)
Flughéhe Ownship ho 100 m AGL'
Hoéhe (Mittelpunkt) statische Hindernisse hy 100 m AGL'
Erlaubte Ausweichrichtung horizontale Kursénderung

4.1.1. Zwei statische Hindernisse

Mit diesem Szenario soll die grundlegende Funktion des DAIDALUS Algorithmus analysiert
werden. So kann (berprift werden, ob die Hindernisse von DAIDALUS mit den korrekten
Koordinaten und Parametern Gbernommen werden. Bei Verwendung des Standard-Alerters
betragt der Radius des Corrective Volumes ca. 1220 m (s. Tabelle 2.1). Um ein (frei defi-
niertes) Hindernis nachzuahmen, sind die Mittelpunkte der Hindernisse Ay, = 1000m von
einander entfernt. Dadurch Uberschneiden sich die Corrective Volumes der Hindernisse ge-
genseitig.

Far die Auswertung werden die Hindernisse vom Ownship aus verschiedenen Positionen und
mit verschiedenen Kursen angeflogen. Abbildung 4.1 bietet eine schematische Darstellung
des Szenarios.

D=ca. 2440 m

+ dy =500 ... 5000 m

i.‘

oAy T
2 AL
— _ ))- lateral versetztes Ownship

A=100m A, =800m . Statisches Hindernis

Abbildung 4.1 Schematische Darstellung Szenario zwei statische Hindernisse

Das Ownship startet mit Kurs x = 360 ° (a), mit Kurs xy = 90 ° (c) sowie aus mit Kurs y = 45°
(b). Die Distanz des Ownships zum Koordinatenursprung wird dabei in 250 m-Schritten von

! entspricht einer z,-Koordinate von -100
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do = 500 m auf dy = 5000 m erhdht. Des Weiteren wird fUr jede Distanz und Flugrichtung die
Abflugposition in Schritten von A = 100 m bis maximal A, ., = 800 m variiert.

Fall (a): Anflug mit Kurs y = 360°

Zu Beginn dieses Abschnittes wird das Szenario eines Anfluges aus einer Distanz von dy =
5000 m betrachtet. Das Szenario bietet DAIDALUS die langste Zeitspanne innerhalb der Ver-
suchsreihe, um ein Ausweichmandver zu berechnen und ein Einfliegen in die Separation
Volumes zu verhindern. Abbildung 4.2 zeigt einen Plot aller 17 Fliige aus 5000 m Entfernung.
Jede einzelne Linie beschreibt einen separaten Flug. Die blau eingefarbten Kreise reprasen-
tieren jeweils ein statisches Hindernis. Die Radien der blauen Kreise betragen entsprechend
des verwendeten Standard-Alerters DT H R = 1220 m. Die roten Kreise reprasentieren das
NMAC Volume mit einem Radius von DT H Ry ac = 500 m.

20001
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Abbildung 4.2 Anflug auf zwei statische Hindernisse mit Kurs x = 360 © aus dp = 5000 m Entfernung

Wie in jedem Szenario dieses Abschnittes liegen die Mittelpunkte der beiden statischen Hin-
dernisse bei y, = £500m auf der y,-Achse (x, = 0m). Der Startpunkt jedes einzelnen
Fluges liegt bei 2, = —5000 m. Die Abflugposition variiert dabei zwischen 3, = —800 m und
Yy = +800 m. Der blaue Pfeil gibt den Kurs x = 360 ° zu Beginn des Fluges an.

Wie in Abbildung 4.2 zu sehen ist, behalten alle Fllige den Kurs von x = 360 ° bei, bis ihr Ab-
stand zu den Mittelpunkten der statischen Hindernisse auf etwa d = 3000 m. Der Anteil des

Geradeausfluges wird bei den Fallen mit weniger als 5000 m Entfernung entsprechend ver-
—(r2—~DMOD?)

kirzt. Durch Auflésen von Gleichung 2.4 (7,04 = = ) nach r kann die Distanz, bei

der die horizontale Zeitkonstante unterschritten ist, berechnet werden. Bei einer Distanz von
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d = 2957,9 m ist die horizontale Zeitkonstante 11" H R des Corrective Volumes unterschritten
und es wird ein Corrective Alert (DAIDALUS: :alertLevelAllTraffic()=2) von DAIDALUS
ausgegeben. Daraus resultiert die Aktivierung der DAA_FLAG und die Berechnung eines Aus-
weichmandvers.

Betrachtet man das Ausweichmandver selbst, so wiirde ein menschlicher Pilot je nach Posi-
tion entweder links oder rechts an den Hindernissen vorbeifliegen. Die von DAIDALUS be-
rechneten Ausweichmandver spiegeln dieses Verhalten nur bedingt wider. Die jeweils dule-
ren 3-4 Flige nehmen wie erwartet den kiirzesten Weg um die Hindernisse. Bei Betrachtung
der mittleren Fllge féllt allerdings auf, dass sich deren Flugbahnen lberschneiden. Die Aus-
weichmanéver der Flige mit einer Startposition von y, = —100m bis y, = —500m flhren
entgegen der Erwartung rechts an beiden Hindernissen vorbei. Auch der mittig gestartete
Flug passiert die Hindernisse auf der rechten Seite. Die Flige mit einer Startposition von
yg = 100m bis y, = 400 m umfliegen die Hindernisse auf der linken Seite. Zu erklaren ist
dieses fir den Menschen unerwartete Ausweichverhalten durch den Algorithmus von DAI-
DALUS. Der Algorithmus sucht nach dem nachstgelegenen Kurs, der zu einer méglichst ge-
ringen Aufenthaltszeit im zu vermeidenden Volumen fiihrt. Anstatt auf der zu erwartenden
Seite an den Hindernissen vorbeizufliegen, wird der Kurs in Richtung des abnehmenden Ra-
dius des jeweils unmittelbar vor dem Ownship liegenden Hindernisses korrigiert. Das zweite
Hindernis fUhrt zu diesem Zeitpunkt noch nicht zum Auslésen eines Corrective Alerts durch
DAIDALUS, da die horizontale Zeitkonstante 7'T'H R noch nicht unterschritten ist. Kurz nach
Einleiten des Ausweichmandvers sorgt allerdings auch das zweite Hindernis zum Ausldsen
eines Corrective Alerts. Das nun kirzeste Ausweichmandver besteht in der weiteren Aus-
flhrung des bereits eingeleiteten Ausweichmandvers. Die unterschiedlichen y, -Werte nach
Passieren der Hindernisse ist durch die Rickflihrung auf den urspriinglich geflogenen Kurs
(vgl. Zeile 45 im Codebeispiel in Abschnitt 3.1.2) zu erkléaren. Der urspriingliche Kurs von
x = 360° wird erst eingeschlagen, wenn IF (current_time - alert_since) > t_sec
wahr ist. Im Rahmen dieser Arbeit ist t_sec mit 10 Sekunden definiert. Weil die Ausweich-
mandver zu unterschiedlichen Zeitpunkten und an unterschiedlichen Positionen eingeleitet
werden, weichen auch die Positionen, bei denen oben genannte Bedingung wahr wird, ge-
ringflgig voneinander ab.

Wie in Abbildung 4.2 zu sehen ist, weicht jeder einzelne Flug erfolgreich den statischen Hin-
dernissen aus. Der Abstand zu den Mittelpunkten der statischen Hindernisse betragt zu je-
dem Zeitpunkt mindestens d = 1220 m. Eine in Abbildung 4.2 als Uberschneidung erschei-
nende Linie ist der Bildaufldsung des Plots und der im Plot verwendeten Linienbreite der
Fllige geschuldet.

Bei einer Anfangsdistanz von dy = 2750 m weichen, wie in Abbildung 4.3 zu sehen, alle
berechneten Flliige wie von einem menschlichen Betrachter intuitiv erwartet in die richtige
Richtung aus. Hier ist die oben berechnete kritische Distanz zum Auslésen eines Corrective
Alerts bereits zu Beginn der Simulation gegeben und beide statischen Hindernisse werden
von Beginn an von DAIDALUS beachtet. Damit wird das kiirzeste Ausweichmandver um bei-
de statischen Hindernisse so berechnet, wie es die menschliche Intuition erwartet.
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Abbildung 4.3 Anflug auf zwei statische Hindernisse mit Kurs x = 360 ° aus dp = 2750 m Entfernung

Bei diesem Szenario kommt es weiterhin zu keiner Kollision mit den Spearation Volumes der
statischen Hindernisse. Bis zu einer Angsngsdistanz von dy = 1250 m verletzt keiner der
Fllge die Separation Volumes der statischen Hindernisse. Erst bei einer Anfangsdistanz von
dy = 1250 m oder weniger wird das Corrective Volume von jedem getesteten Flug verletzt.
Beispielhaft zeigt Abbildung 4.4 das Szenario mit einer Anfangsdistanz von dy = 1250 m.
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Abbildung 4.4 Anflug auf zwei statische Hindernisse mit Kurs x = 360 ° aus dp = 1250 m Entfernung

Zu beachten ist hierbei, dass bei einer Startposition z, = —1250 m nur wenige Sekunden bis
zum Eintrittin das Corrective Volume bleiben. Durch den Einschnitt, den die beiden Kreise der
Hindernisse bilden, bleibt dem mittig startenden Flug (y, = 0 m) in diesem Testfall die langs-
te Strecke bis zum Eintritt in das Corrective Volume. Die Strecke bis zum Eintritt liegt dabei
bei 137,2m, was einer Flugdauer von 5,5 s entspricht. Der minimale Wenderadius liegt wie
mit Gleichung 3.1 berechnet bei 7, i, = 136, 6 m. Die Strecke ist damit nur minimal langer
als der minimale Wenderadius des ALAADy-Demonstrators. Aufgrund der Aktualisierungsra-
te von DAIDALUS von f = 1 Hz wird die berechnete Ausweichempfehlung erst bei ¢t = 1s
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umgesetzt. In dieser Zeit fliegt das Ownship bereits v 4t = 25 m/sx1s = 25 m geflogen. Eine
Verletzung des Corrective Volumes ist damit nicht zu verhindern. Der bei y, = 500 m starten-
de Flug kommt den Mittelpunkten auf eine minimale Distanz von d = 906, 6 m zum rechten
Hindernis am nachsten. Bei diesem Flug gibt DAIDALUS zu Beginn des Fluges einen fehler-
haften Wert fir die Kurskorrektur aus. Der fehlerhafte Wert liegt auBerhalb des Wertebereichs
fir den Kurs x und fiihrt dadurch zu einer Verzégerung der Ausfiihrung des Ausweichmand-
vers. Eine derartige Ausgabe kann laut einem der Mitentwickler von DAIDALUS in Einzelfallen
auftreten [29]. Eine NMAC tritt erst bei einer Anfangsdistanz von dyp = 500 m auf. Die mini-
male Distanz liegt hierbei bei d = 328, 8 m.

Bei der Nachbildung von Fall (a) dieses Abschnittes mit der dynamischen Simulation kommt
es wie erwartet zu einem etwas anderen Verhalten des Ownships. Weil sich mit Einleiten
einer Kurve der Auftriebsvektor durch die Schraglage des Ownships zur Seite neigt, kommt
es zu einem geringeren Anteil des Auftriebsvektors in negativer z,-Richtung. Daraus resul-
tiert eine zwischenzeitliche Abnahme der Flugh6he um etwa 20 m. Nachdem der Autopilot
des ALAADy-Demonstrators den Bahneigungswinkel v angepasst hat, wird die urspring-
liche Flughéhe wieder erreicht. Trotz des unterschiedlichen Bewegungsmodells kommt es
auch in der dynamischen Simulation zu keiner Verletzung der Separation Volumes wenn die
Anfangsdistanz von dp > 1500 m. Bei einer Anfangsdistanz von dy = 1250 m kommt es zu
einer Verletzung des Corrective Volumes. Das Bewegungsmodell der dynamischen Simulati-
on leitet eine Kurve mit einer steigenden Schraglage des Ownships ein. In der kinematischen
Simulation wird direkt in den stationdren Kurvenflug gewechselt. Daraus resultiert ein etwas
gréBerer Kurvenradius des Ownships in der dynamischen Simulation und die Verletzung des
Corrective Volumes.

Fall (b): Anflug mit Kurs y = 45°

FUr Anfangsdistanzen von dy, = 5000 m bis dy = 3000m sind die Ergebnisse wie auch
in Fall (a) untereinander nahezu identisch. Lediglich die Lange des Geradeausfluges (Kurs
x = 45 °) wird mit sinkender Distanz entsprechend kiirzer. Abbildung 4.5 zeigt die Flugpfade
flr das Szenario mit einer Anfangsdistanz von dy = 5000 m.

40



4.1 Statische Hindernisse

2000

1000

—1000 A

Xginm

—2000 1

—3000 {

—4000 A /

—4000 —3000 —2000 —1000 0 1000 2000
Yginm

Abbildung 4.5 Anflug auf zwei statische Hindernisse mit Kurs x = 45 © aus dop = 5000 m Entfernung

Wie in Fall (a) weichen alle simulierten Fllige bei einer Anfangsdistanz von dy = 5000 m bis
dy = 3000 m den statischen Hindernissen aus und meiden die Separation Volumes der Hin-
dernisse. Auffallig im Vergleich zu Fall (a) ist die deutliche Aufteilung in Ausweichmandver, die
rechts beziehungsweise links an den Hindernissen vorbeifihren. Eine Kreuzung der mittleren
Flige bleibt in Fall (b) aus.

Alle simulierten Fliige von einer Anfangsdistanz dy > 2000 m verletzen keines der Separation
Volumes. Bei einer Anfangsdistanz von dyp = 1750 m wird das Corrective Volume von zwei
Fligen verletzt. Die minimale Distanz betrégt dabei d = 1153 m. Dabei gibt DAIDALUS zu
Beginn des Fluges als erste Richtungsangabe fiir das Ausweichmandver einen fehlerhaften
Wert aus. Dadurch verzdgert sich wie in Fall (a) die Ausfihrung des Ausweichmandvers und
das Separation Volume wird verletzt.

Bei einer Anfangsdistanz von dy = 1500 m oder weniger kreuzen die meisten simulierten FlO-
ge mit einem Kurs zu Beginn von x = 45 ° das Corrective Volume der statischen Hindernisse.
Abbildung 4.6 zeigt dieses Szenario. Dabei ist zu beachten, dass die meisten Fllige bereits
im Separation Volume des statischen Hindernisses gestartet werden.
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Abbildung 4.6 Anflug auf zwei statische Hindernisse mit Kurs x = 45 © aus dop = 1500 m Entfernung

In Abbildung 4.6 fallt vor allem ein Flug aus den Mustern der anderen. Der Flug mit einer
lateralen Verschiebung von +500 m fliegt zu Beginn eine Linkskurve und verletzt so das Cor-
rective Volume des linken statischen Hindernisses. AnschlieBend wird der Kurs durch eine
Rechtskurve korrigiert, das Volumen wieder verlassen und rechts um beide Hindernisse ge-
flogen. Die erste Linkskurve ist durch einen fehlerhaften ersten Wert fir die Korrektur des
Kurses zu erklaren. Der Wert liegt au3erhalb des Wertebereichs fiir den Kurs .

Die ersten NMACs treten bei einer Anfangsdistanz von dyp = 1000 m auf. Die minimale Di-
stanz zum Mittelpunkt der statischen Hindernisse betragt dabei d = 472, 6 m, wobei dieser
Flug zu Beginn eine Distanz von lediglich d = 662 m betragt.

Fall (c): Anflug mit Kurs y = 90°

Im betrachteten Fall (c) starten die Flige links von den zwei statischen Hindernissen mit
einem Kurs von xy = 90°. Dabei ist zu beachten, dass sich die Anflugdistanz auf die Di-
stanz zum Ursprung des Koordinatensystems (der zwischen den beiden statischen Hinder-
nissen liegt) bezieht. Der Mittelpunkt eines der Hindernisse liegt 500 m links vom Ursprung
des Koordinatensystems. Dadurch verringert sich die tatsachliche Anfangsdistanz ebenfalls
um 500 m. Die im Folgenden angegebenen Anfangsdistanzen beschreiben den y,-Abstand
zum Ursprung des Koordinatensystems. Abbildung 4.7 zeigt das Szenario des Anflugs mit
Anfangsdistanz dy = 5000 m und einem Kurs von x = 90°.
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Abbildung 4.7 Anflug auf zwei statische Hindernisse mit Kurs x = 90 ° aus dp = 5000 m Entfernung

Wie auch in den Faéllen (a) und (b) unterscheiden sich die Szenarien mit einer Anfangsdi-
stanz von dy = 5000 m bis dy = 3500 m lediglich in der LAnge des Geradeausfluges vor den
statischen Hindernissen. In diesen Szenarien weichen alle Fllige wie von einem menschli-
chen Piloten erwartet aus. Zu einer Kreuzung der inneren Fliige (wie in Fall (a) zu sehen)
kommt es in diesem Fall nicht. Durch die oben beschriebene Differenz zwischen der Angabe
der Anfangsdistanz und der tatséchlichen Distanz zu Beginn des Fluges, der Geradeaus-
flug lediglich bis zu einer Anfangsdistanz von dy = 3500m zu sehen. Ab einer Anfangs-
distanz von dy = 3250 m betragt die tatsachliche Distanz zum linken Hindernis lediglich
d = dy — 500m = 2750 m. Dadurch wird bereits zu Beginn des Fluges ein Corrective Alert
von DAIDALUS ausgegeben und das Ausweichmanéver unmittelbar nach Simulationsbeginn
eingeleitet.

Bei einer Anfangsdistanz von dy = 1750 m kommt es zu den ersten Verletzungen des Cor-
rective Volumes des linken Hindernisses. Abbildung 4.8 zeigt dieses Szenario.
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Abbildung 4.8 Anflug auf zwei statische Hindernisse mit Kurs x = 90 © aus dgp = 1750 m Entfernung

Die oben beschriebene Differenz zwischen der angegebenen Anfangsdistanz dy und der
tatsachlichen Anfangsdistanz muss auch in diesem Beispiel beachtet werden. Die tatsach-
liche Anfangsdistanz liegt bei d = dy — 500m = 1250 m. Dadurch ergibt sich fir den
bei z, = Om startenden Flug eine Distanz bis zum Eintritt in das Corrective Volume von
d—DTHR = 1250m— 1220 m = 30 m. Bei einer Fluggeschwindigkeit von v4 = 25m/s bleibt
dem Ownship eine Zeit von 1, 2s um den Eintritt in das Corrective Volume zu vermeiden. Wie
in Fall (a) beschrieben ist auch in diesem Fall die Verletzung des Corrective Volumes auf-
grund des minimalen Wenderadius des ALAADy-Demonstrators von 7y, yin = 136,6m und
der Aktualisierungsrate von DAIDALUS von f = 1 Hz nicht zu vermeiden.

Fall (c) dieses Abschnittes wurde ebenfalls mit der dynamischen Simulation nachgebildet.
Die statischen Hindernisse werden auch in der dynamischen Simulation erfolgreich umflo-
gen. Zu einer Verletzung der Separation Volumes kommt es bei einer Anfangsdistanz von
dy < 2000 m. Zu erklaren ist die im Vergleich zu den Ergebnissen der kinematischen Simula-
tion etwas héhere Anfangsdistanz wie in Fall (a) durch das Verhalten bei der Einleitung eines
Kurvenfluges in der dynamischen Simulation.

4.1.2. Sackgasseneffekt
Bei der Kombination beziehungsweise Uberschneidung von zwei (oder mehr) statischen Hin-
dernissen entsteht eine V-férmige Einbuchtung durch die zylindrischen Volumen. Falls das
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Ownship dem zylindrischen Verlauf eines Volumens folgt, stdé3t es nach einer gewissen Zeit
(am Schnittpunkt der beiden Volumen) auf das Volumen des nachsten Hindernisses. Dadurch
entsteht eine Art Sackgasse, die fiir diesen Abschnitt namensgebend ist. Abbildung 4.9 zeigt
eine Schematische Darstellung des Szenarios zur Untersuchung des Sackgasseneffekts.

A,=0..2800 m
?;l

D=ca.2440 m -+

- dy=3500m

(b) =
+ )-)- Ownship

(a)
. Statisches Hindernis

Abbildung 4.9 Schematische Darstellung Szenario Sackgasseneffekt

Wie in Abschnitt 4.1.1 werden zwei sich (berschneidende Hindernisse platziert. Dabei wird
die Entfernung der Mittelpunkte fur die Verwendung des Standard-Alerters in 100 m-Schritten
von Ay = 0m auf Ay = 2800 m. Das Ownship startet in einer Distanz von dy = 3500 m.
Dabei werden zwei Falle betrachtet:

Fall (a): Anflug mit Kurs x = 360°

Fall (b): Anflug mit Kurs x = 45°

Fall (a): Anflug mit Kurs y = 360°

In Fall (a) kommt es in keinem Szenario zur Verletzung eines Volumens der statischen Hinder-
nisse. Das Mandver fiihrt jeweils rechts an den statischen Hindernissen vorbei. Exemplarisch
fir diese Szenarien zeigt Abbildung 4.10 den Flug bei einer Entfernung der Mittelpunkte der
Hindernisse von A y = 1800 m.
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Abbildung 4.10 Sackgasseneffekt bei einer Hindernisentfernung von A y = 1800 m und einem Kurs von x = 360 °

Der dargestellte Flugpfad beginnt im Punkt (2, = —3500m;y, = Om, ) mit Kurs x = 360 °.
Der blaue Pfeil veranschaulicht den Kurs zu Beginn des Fluges. In der Legende sind die Alert
Level (no alert, corrective und warning) mit ihrer farblichen Codierung zum Flugpfad ange-
geben. Ein Preventive Alert ist nicht dargestellt, da die Parameter des Preventive Volumes
denen des Corrective Volumes entsprechen. Der Flugpfad ist in regelmaBigen Abstanden
orange oder rot eingefarbt. Die dort vorherrschenden Warnungen entstehen durch ein kurzes
Zurlckschwenken auf den urspriinglichen Kurs von y = 360 ° nachdem fiir t_sec Sekunden
keine Warnung besteht (vgl. Fall (a) in Abschnitt 4.1.1 und Codebeispiel in Abschnitt 3.1.2).
Je weiter die zwei statischen Hindernisse von einander entfernt sind, desto spater wird das
Ausweichmandver gestartet. Durch einen wachsenden Abstand A y vertieft sich die zwischen
den Hindernissen entstehende Sackgasse. Da das Ownship auf der z,-Achse mit einem Kurs
von x = 360 ° direkt auf den Schnittpunkt der Volumen zufliegt, vergréBert sich auch die Di-
stanz zu diesem Schnittpunkt mit wachsendem A y. Dadurch wird die Zeit, bis zum Erreichen
von T'T'H R und damit bis zur Auslésung des Corrective Alerts erhéht. Daraus resultiert ein
langerer Geradeausflug entlang der x,-Achse.

Flr den oben dargestellten Flug wird das Ausweichmandver bei einer Entfernung zum Ur-
sprung von d = 2620 m gestartet. An dieser Stelle wird von DAIDALUS erstmals fir diesen
Flug ein Corrective Alert gemeldet.

Das Ausweichmandver ahnelt sich fur alle Flige bis zu einer Distanz der beiden Mittelpunk-
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te der statischen Hindernisse von Ay = 2400m. Bei diesem Flug tberlappen die beiden
Volumen sich mit einer Breite von knapp 20 m. Zu einer Verletzung der Separation Volumes
kommt es dabei nicht.

Bereits ab einer Entfernung der beiden Mittelpunkte der statischen Hindernisse von Ay =
2500 m wird der komplette Flug mit dem Kurs x = 360 ° durchgefiihrt und tGber den gesam-
ten Flug keine Warnung von DAIDALUS ausgegeben. Das Ownship durchfliegt damit eine
Licke mit einer Breite von knapp 60 m. Da DAIDALUS die Abmessungen des Ownships nicht
beachtet, deckt sich dieses Ergebnis mit dem vorab erwarteten Verhalten.

Fall (b): Anflug mit Kurs y = 45°

Auch in Fall (b) - bei einem Anflug mit Kurs x = 45° - weichen alle Flige zuverlassig den
statischen Hindernissen aus, ohne deren Separation Volumes zu verletzen. Wie in Fall (a)
werden auch in Fall (b) die Hindernisse (ber ein rechts vorbeifiihrendes Ausweichmandver
umflogen. Die Separation Volumes der statischen Hindernisse werden dabei in keinem Flug
verletzt. Abbildung 4.11 zeigt exemplarisch einen Flug far Fall (b). Die Mittelpunkte der zwei
statischen Hindernisse sind dabei A y = 1800 m voneinander entfernt.
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Abbildung 4.11 Sackgasseneffekt bei einer Hindernisentfernung von A y = 1800 m und einem Kurs von x = 45 °

Im Gegensatz zu Fall (a) wird bei einem Anflug mit einem Kurs von y = 45 ° nicht zwischen
beiden Hindernissen durchgeflogen, sofern sie weit genug voneinander entfernt sind. Abbil-
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dung 4.12 zeigt den Flug mit Kurs y = 45° und einer Distanz der Mittelpunkte der zwei
statischen Hindernisse von 2800 m. Dabei ist mit einer gestrichelten Linie der urspriinglich
geplante Kurs von x = 45 ° eingezeichnet.
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Abbildung 4.12 Sackgasseneffekt bei einer Hindernisentfernung von A y = 2800 m und einem Kurs von x = 45°

Wie in Abbildung 4.12 zu erkennen ist, wiirde ein Ausbleiben des Ausweichmandvers dazu
fihren, dass das Ownship das Volumen des &stlichen Hindernisses verletzen wirde. Dass
DAIDALUS stattdessen einen Ausweichkurs von etwa x = 85 ° vorschlagt ist damit zu be-
griinden, dass DAIDALUS bei der Berechnung des Ausweichmandvers einen aktuellen Zu-
stand betrachtet und die Geschwindigkeitsvektoren des Ownships und der Hindernisse als
konstant annimmt. Die Geschwindigkeitsvektoren der statischen Hindernisse sind fur alle Di-
mensionen mit 0 m/s definiert. Da DAIDALUS lediglich geradlinige Ausweichempfehlungen
berechnen kann, wird stattdessen Kursdnderung ausgegeben, bei der die kiirzeste Zeitdauer
im Volumen der statischen Hindernisse verbracht wird. Bei einem Kurs von etwa y = 85°
fallt diese Zeitdauer auf 0s. Da diese die néchstgelegene Mdéglichkeit mit einer Aufenthalts-
dauer von Os in den Volumen der statischen Hindernisse ist, wird diese als Ausweichkurs
vorgegeben. Eine zweite Méglichkeit, keinen Moment in den Separation Volumes zu verbrin-
gen, ware zum Beispiel ein Kurs von etwa y = 280 °. Dies erfordert allerdings eine deutlich
groBere Kurskorrektur und ist damit nicht die nachstgelegene Mdglichkeit. Weiterfiihrende
Tests zeigten, dass ab einer Distanz der beiden Mittelpunkte der statischen Hindernisse von
Ay = 3100 m zwischen den beiden Volumen durchgeflogen wird.
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4.1.3. Geofence

Wie in Abbildung 3.3 gezeigt, kénnen Geofences mit der Aneinanderreihung mit Uberschnei-
dung einzelner statischer Hindernisse nachgebildet werden. Ein keep-out Geofence ent-
spricht in dieser Arbeit einer Aneinanderreihung von mehreren statischen Hindernissen, de-
nen einmalig ausgewichen werden muss. Dabei besteht dieses einmalige Ausweichmandéver
gegebenenfalls aus mehreren Kursanderungen (die in jedem Zyklus von DAIDALUS aktuali-
siert werden). Diese Problemstellung ist vergleichbar mit den zuvor prasentierten Szenarien
mit statischen Hindernissen. Dagegen ist das Ownship innerhalb eines keep-in Geofences
von statischen Hindernissen umzingelt und muss diesen permanent ausweichen. Um das
Verhalten innerhalb eines keep-in Geofences zu beurteilen, wird ein quadratischer Geofence
mit einer Seitenldnge von 10 km erzeugt. Durch die Ausdehnung der Volumen der statischen
Hindernisse ergibt dies einen Bereich von ca. 8 km x 8 km in dem sich das Ownship problem-
los bewegen kann. Abbildung 4.13 zeigt den schematischen Aufbau dieses Szenarios.
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Abbildung 4.13 Schematische Darstellung Szenario Geofence

Die einzelnen statischen Hindernisse werden so aneinandergereiht, dass sie sich jeweils
mindestens zu 50 % Uberlappen. Damit wird eine méglichst glatte AuBenkontur des in griin
dargestellten Geofences erreicht. Das Ownship wird im Zentrum des Geofences mit Kurs
x = 360° gestartet und das Verhalten nach t.,q = 5 : 10h 2 bewertet. Das Ownship fliegt
mit einer konstanten Fluggeschwindigkeit von v4 = 25m/s 3 und legt dabei eine Strecke
von s = 1080 km zurlick. Der Dauertest soll zeigen, wie zuverldssig DAIDALUS funktioniert,
wenn das Ownship umgeben von statischen Hindernissen ist und kein Ausweg zwischen den
Hindernissen zu finden ist. Um den Flugpfad nachvollziehen zu kénnen bietet Abbildung 4.14

218.600s
890 kmyy,
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vier Teilplots, die alle denselben Flug darstellen. Dabei ist in Teilplot (a) der Flugpfad nach
t; = 3min, in Teilplot (b) ist der Flugpfad nach ¢, = 8 min zu sehen. Teilplot (c) zeigt den
Flugpfad nach t3 = 15min , Teilplot (d) zeigt den Flugpfad nach ¢, = 30 min. Durch den
blauen Pfeil nahe des Ursprungs ist jeweils der initiale Kurs zum Startzeitpunkt {5 = 0s,
x = 360 °, angedeutet.
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(d) nach 30 min
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Abbildung 4.14 Collage Szenario keep-in Geofence

Die Einfarbung des Flugpfades zeigt jeweils, an welchen Orten des Flugpfades eine Warnung
von DAIDALUS ausgegeben wurde. Das Alert Level der jeweiligen Farbe ist der Legende
oben links in den Plots zu entnehmen.

Wie in Teilplot (a) zu erkennen ist, beginnt DAIDALUS bei x, ~ 2000 m mit dem ersten Aus-
weichmandver in positive z4-/y,-Richtung. Durch die Lage der statischen Hindernisse bei
x4 = 5000 m ergibt sich eine Differenz von Az, = 3000 m. Das Verhalten deckt sich mit dem
in Abschnitt 4.1.1 erkannten Verhalten. AnschlieBend né&hert sich das Ownship den Grenzen
der statischen Hindernisse immer ndher an. Dabei werden mehrere Kurskorrekturen (leich-
te Rechtskurven) durchgefiinrt. Damit wird das Einfliegen in eines der Separation Volumes
verhindert bzw. verzbgert. Bei einer Position von ca. (z, = 3300 m; y, = 2100 m) wird eine
enge Rechtskurve von knapp 60 ° durchgefuhrt. Hier hat sich erneut ein Abstand von ca.
Ayy = 3000m zu den bei y, = 5000 m liegenden statischen Hindernissen eingestellt.

Im weiteren Verlauf (Teilplot (b)) fliegt das Ownship entlang der statischen Hindernisse in ne-
gative z,-Richtung, wobei sich das Ownship in y,-Richtung immer weiter an den Geofence
annahert. Am Ende des Flugpfades von Teilplot (b) ist eine enge Rechtskurve zu erkennen.
Nach Beenden dieser Rechtskurve folgt ein Stiick von etwa 5000 m, in denen das Ownship
parallel zur z,-Achse fliegt. Dieser Abschnitt ist auf die Codezeilen 45 bis 49 im Codebei-
spiel in Abschnitt 3.1.2 zurlickzufhren. Dabei handelt es sich um die Rickfiihrung auf den
ursprunglich geflogenen Kurs von x = 360 °. Nachdem bei x, ~ 2000 m erneut einen Correc-
tive Alert von DAIDALUS gemeldet wird, wird ein Ausweichmandver in negative x4-Richtung
durch eine Kurve mit knapp 100 ° eingeleitet. Das Ausweichmandver sorgt dafir, dass DAIDA-
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4.1 Statische Hindernisse

LUS fir 10 s keine Warnung ausgibt und das Ownship somit erneut auf den urspringlichen
Kurs von y = 360° dreht (vgl. oben und Codezeilen 45-49 in Abschnitt 3.1.2). Die Kurve
zurtick auf den urspriinglichen Kurs wird allerdings noch vor Beendung der Kurve unterbro-
chen, da DAIDALUS erneut einen Corrective Alert ausgibt. Im Folgenden nahert sich das
Ownship den Volumen der statischen Hindernisse immer néher an. Bei einer Position von
etwa (r, = 3600 m; y, = —3000m) ist die geringste Distanz zu den statischen Hindernissen
erreicht und DAIDALUS empfiehlt ein Ausweichmandver in negative z,-/y,-Richtung, das das
Ownship folglich fliegt. Ab dieser Stelle ergibt sich fiir die linke Seite (negative y,-Koordinaten)
ein spiegelgleicher Flugpfad zur rechten Seite (positive y,-Koordinaten). Zu erkennen ist dies
in Teilplot (d). Nachfolgende Abbildung 4.15 zeigt den gesamten Flug mit einer Dauer von
At=5:10h.

kompletter Flug

60001 WM no alert
corrective
B warning
4000
20001
g
£ 0
o
%
—2000 1
—4000
—6000 |
—6000  —4000  —2000 0 2000 4000 6000
Yginm

Abbildung 4.15 Gesamter Flug Szenario Geofence

Es ist zu erkennen, dass die Flugpfade der einzelnen Runden nicht genau aufeinander liegen
sondern leicht voneinander abweichen. Das kann durch die Aktualisierungsrate des DAIDA-
LUS Algorithmus erklart werden. Die Aktualisierungsrate wird im Rahmen dieser Arbeit mit
f = 1Hz aktualisiert. Durch eine geringfigig andere Position oder Orientierung des Own-
ships zum jeweiligen Aktualisierungszeitpunkt kommt es im Vergleich zur jeweiligen Berech-
nung in der vorherigen Runde zu leichten Unterschieden in den Ausgangswerten der Be-
rechnung. Dadurch ergeben sich auch leicht abweichende Ergebnisse im Vergleich zu den
Berechnungen der vorherigen Runde.

Der gesamte Flug von triugdauer = 5 : 10h = 310min Dauer wurde mit der in Tabelle
4.1 aufgefihrten Hardware in einer Zeit von etwa At = 2 : 30h = 150 min simuliert. Im

53



4 Ergebnisse und Diskussion

Durchschnitt wurde eine Minute Flugzeit damit in

150 min

——— = 0,48 min/imin = 29, 03 8/min
310 min ’ / 08¢/

berechnet.
Das Szenario eines Geofences wurde auBBerdem mit der dynamischen Simulation durchge-

fuhrt. Bis auf leichte Unterschiede in den Flugpfaden sind die Ergebnisse identisch. Die un-
terschiedlichen Flugpfade sind dabei Folge der unterschiedlichen Bewegungsmodelle beider

Simulationen.

4.1.4. Flugkorridor
Im durchgefihrten Test wird ein vorgegebener Flugkorridor durch zwei ineinander liegende
Quadrate definiert. In Abbildung 4.16 ist dieser Flugkorridor griin eingefarbt.
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Abbildung 4.16 Schematische Darstellung Szenario Flugkorridor

Die Quadrate, die den Flugkorridor definieren, haben eine Seitenlange von L; = 10 km bzw.
L, = 4km. Die Quadrate liegen symmetrisch zum Koordinatenursprung. Durch die beiden
Quadrate und den Radius der Volumen der statischen Hindernisse ergibt sich ein Flugkorridor

mit einer Breite von:

B 10.000m2— 4.000m 2.1.220m = 560 m

Die Startposition des Ownships liegt bei (z, = Om; y, = 3500 m). Das Ownship startet mit
einem Kurs x = 360 ° und einer Fluggeschwindigkeit von v4 = 25m/s.

Um den Flugpfad nachvollziehen zu kénnen bietet Abbildung 4.17 eine Collage eines ein-
zigen Fluges. Dabei ist in Teilplot (a) der Flugpfad nach ¢; = 3min, in Teilplot (b) ist der
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4.1 Statische Hindernisse

Flugpfad nach t, = 8 min zu sehen. Teilplot (c) zeigt den Flugpfad nach t3 = 15min, in
Teilplot (d) ist der Flugpfad nach t4 = 30 min abgebildet. Durch den blauen Pfeil nahe des
Startpunkts ist jeweils der initiale Kurs zum Startzeitpunkt to = 0s, x = 360 ° angedeutet. Die
von DAIDALUS ausgegebene Warnung entspricht der in der Legende angegebenen Farbco-
dierung: Liegt keine Meldung vor, so ist der Flugpfad griin eingeférbt. Bei einem Corrective
Alert ist der Flugpfad orange und bei einem warning alert ist der Flugpfad rot gefarbt.

(a) nach 3 min
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In Teilplot (a) von Abbildung 4.17 ist das erste von DAIDALUS ausgegebene Ausweichmano-
ver zu erkennen. Bei Erreichen der Position (z, = 2100m; y, = 3500 m) meldet DAIDALUS
einen Corrective Alert und empfiehlt ein Ausweichmandver nach links. Im Laufe des Aus-
weichmandvers wird die Kurve enger, bis der Flugpfad schlieBlich das Corrective Volume
des statischen Hindernisses bei (z, = 2500m; y, = 2500 m) schneidet. Dabei nahert sich
das Ownship dem Hindernis bis auf eine Distanz von d; = 1107,5m an. Bei genauerer Be-
trachtung der Logdaten fallt auf, dass das Ausweichmandver urspriinglich einen Kurs von
x = 167° vorsieht. Kurz nach der Einleitung dieses Ausweichmandvers wird die Kurskor-
rektur allerdings moderater gestaltet und ein Kurs von y = 322° wird von DAIDALUS aus-
gegeben. Vorerst ungeklart bleibt, warum DAIDALUS ein Ausweichmandéver empfiehlt, das
as Corrective Volume des Hindernisses schneidet. Wiirde das Ownship den originalen Kurs
von x = 360° noch etwa 1 km langer halten, so kénnte es fehlerfrei um die erste Ecke des
Flugkorridors fliegen.
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(b) nach 8 min
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(d) nach 30 min
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Abbildung 4.17 Collage Szenario Flugkorridor

Nachdem das Corrective Volume des statischen Hindernisses bei (z, = 2500m; y, =
2500 m) verlassen ist, ndhert sich das Ownship dem &uBeren Rand (gréBere x,-Koordinate)
des Flugkorridors. Bevor es zu einer Verletzung der auBen gelegenen Volumen kommt -
bei etwa (r, = 4000m; y, = —3000m) - wird von DAIDALUS wéhrend eines Corrective
Alerts erneut ein Ausweichmandéver nach links (Kurs etwa y = 200 °) empfohlen. Bei diesem
Ausweichmandver kommt es erneut zur Verletzung eines Corrective Volumes. Das Ownship
néhert sich auf eine Distanz von d; = 1154 m an das statische Hindernis bei (z, = 2500 m;
ys = —2500m) an. Dieses Verhalten wiederholt sich, wie in Teilplot (c) zu sehen, an der
nachsten Ecke (x4, = —2500m; y, = —2500 m). Die Distanz zu diesem Hindernis betragt am
nachsten Punkt d3 = 1155 m.

An der Ecke des statischen Hindernisses bei (x, = —2500m; y, = 2500 m) berechnet DAI-
DALUS nach einem Corrective Alert anstatt eines Ausweichmandvers, das wie oben das
Corrective Volume des Hindernisses schneidet, ein Ausweichmandver mit einem Kurs des
Ownships von etwa y = 150 °. Die Kurskorrektur ist in Teilplot (d) zu sehen. Dabei wird das
Ausweichmandver direkt auf die Rechtskurve folgend mit einer Linkskkurve von etwa 260 °
berechnet, was zu einem Kurs des Ownships von etwa y = 250 ° fihrt. Bei der zuletzt be-
schriebenen Linkskurve schneidet das Ownship das Corrective Volume des statischen Hin-
dernisses bei (z; = —2500m; y, = 2500 m). Das Ownship néhert sich dem Hindernis auf
bis zu d4 = 1085, 5 m.

Nachdem das Ownship wie oben beschrieben am rechten unteren Eck gewendet hat, fliegt
es eine komplette Runde im Uhrzeigersinn. Hierbei wird jeweils das Corrective Volume der
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4 Ergebnisse und Diskussion

statischen Hindernisse an den inneren Eckpunkten geschnitten. Die Distanzen zu den Mittel-
punkten der Hindernisse bewegen sich im Bereich der oben genannten Werte (d; bis d4). Zu
sehen ist der komplette Flugpfad in Abbildung 4.18.
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Abbildung 4.18 Gesamter Flug Szenario Flugkorridor

Nachdem das Ownship eine Runde im Uhrzeigersinn im Flugkorridor geflogen ist, wendet es
erneut. Diesmal geschieht das Wendemandver an der linken unteren Ecke (7, = —2500 m;
Yy = —2500m). Das Mandver wird dabei spiegelgleich zum ersten Wendemangver an der
rechten unteren Ecke geflogen. Im Folgenden wird eine Runde entgegen des Uhrzeigersinns
geflogen und wieder am rechten unteren Eck gewendet. Daraus ergibt sich beinahe eine End-
losschleife. Nach einigen Runden wird erneut an der rechten unteren Ecke gewendet. Dabei
erfolgt das Wendemandéver bei etwa (v, = —2000m; y, = 3000m) und endet mit einem
Kurs des Ownships von y = 360 °. Im Folgenden wird bei (x, = 3800 m; y, = 3500 m) eine
180 °-Wende vollzogen. Bei diesem Wendemandver fliegt das Ownship bis an die Volumen
des statischen Hindernisses heran, verletzt diese allerdings nicht. SchlieBlich endet der Flug
nach einer Simulationszeit von ¢ gy gdauer = 3 h. Die Berechnung dieses 3 h-Fluges benétigt
mit der verwendeten Hardware (vgl. Tabelle 4.1) innerhalb von At = 29 min. Damit ergibt
sich eine durchschnittliche Berechnungszeit fiir eine Stunde Flugzeit von

At _ 29min
tFlugdauer 3h

=9, 6min/h = 580 S/h
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Die Berechnung des hier beschriebenen Flugkorridor-Szenarios lauft fast 3,8 mal langsamer
ab als die Berechnung des in Abschnitt 4.1.3 beschriebenen keepin-Geofence-Szenarios. Zu
erklaren ist dies durch die zusatzlichen Hindernisse, die von DAIDALUS bei der Berechnung
des Ausweichmanévers und der Warnungen beachtet werden missen.

Das kurzzeitige Aufkommen einer Ausweichempfehlung mit Kurs x = 167° vor der ersten
Kurve des Flugkorridors lasst vermuten, dass DAIDALUS den freien, zu diesem Zeitpunkt
hinter dem Ownship liegenden, Flugkorridor als mégliche Ausweichrichtung erkennt. Der
freie Bereich bietet dem Algorithmus die langste Flugzeit, ohne in ein Separation Volume
eines Hindernisses einzufliegen. Damit verliert der vor dem Ownship liegende freie Raum
an Bedeutung. DAIDALUS sucht bei den Berechnungen immer nach dem nachstgelegenen
Flugmandver, dass zur geringsten Zeitdauer in einem Separation Volume fihrt. Beachtet wird
dabei lediglich der Zeitraum der Lookahead Time. Wenn die Lookahead Time entsprechend
kurz gewéhlt wird, sollte das Ownship flr langere Zeit im Flugkorridor geradeaus fliegen, da
innerhalb der Lookahead Time kein Unterschied zwischen dem Kurs eines Ausweichmand-
vers und dem Geradeausflug besteht. Abbildung 4.19 veranschaulicht diese Uberlegung.

Abbildung 4.19 Einfluss der Lookahead Time

Der groBe hellgraue Kreis stellt den Zeithorizont dar, der mit der wie in der DO-365 (s. Ta-
belle 2.1) definierten Lookahead Time von Tpo_365 = 180s durch DAIDALUS beachtet
wird. Die roten Linien stellen mdgliche Flugpfade dar. Innerhalb der Lookahead Time von
Tpo—-365 = 180s schneidet jeder dieser moglichen Pfade mindestens ein Separation Volu-
me. Die einzige Mdglichkeit, innerhalb der Lookahead Time keines der Volumen zu verletzen
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ist eine 180 °-Wende, um dem Flugkorridor in die entgegengesetzte Richtung zu folgen. Die-
ser Flugpfad ist in der Abbildung durch die gelbe Linie dargestellt.

Wird jedoch eine Lookahead Time von T}, = 20s (dargestellt durch den kleineren, dunkel-
grauen Kreis) gewéhlt, so verletzen auch die zuvor kritischen Flugpfade (rote Linien) keines
der Separation Volumes. Da somit auch der aktuelle Geradeausflug keine Warnung auslést,
wird der aktuelle Kurs beibehalten. Der Flugkorridor hat wie oben berechnet eine Breite von
etwa B = 560 m. Das Ownship fliegt mit einer Fluggeschwindigkeit von v4 = 25m/s und
damit innerhalb der Lookahead Time:

d=vyg-T=25m/s-20s =500m

Damit kann sich das Ownship innerhalb des Flugkorridors aufhalten, dort jedoch nicht wen-
den, weil ein Wendemandéver mit dem minimalen Wenderadius von 7, i, = 136, 6 m unmit-
telbar in einer Warnung resultieren wirde. Stattdessen wird der aktuelle Kurs beibehalten, bis
der Zeithorizont der Lookahead Time auf eines der statischen Hindernisse vor dem Ownship
stoBt. An dieser Stelle ist die dem aktuellen Kurs néchstgelegene Flugbahn ohne Verletzung
eines Separation Volumes durch eine Linkskurve um das Eck zu erreichen.

Nachfolgende Daten wurden mit einer Lookahead Time von T}, = 20 s gewonnen. Nachfol-
gende Abbildung 4.20 zeigt den gesamten Flug mit einer Flugdauer von ¢ gy gdauer = 2 : 30 h.
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Abbildung 4.20 Gesamter Flug Szenario Flugkorridor mit verkilrzter Lookahead Time
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Abgesehen von der geanderten Lookahead Time wurde nichts gegeniber dem oben be-
schriebenen Szenario verandert. Das Ownship startet den Flug bei (z; = 0 m; y, = 3500 m)
mit einem Kurs von x = 360 ° und einer Fluggeschwindigkeit von v4 = 25m/s. In der Abbil-
dung ist zu sehen, dass das Ownship mehrere Runden innerhalb des erstellten Flugkorridors
fliegt. Dabei wird zu keinem Zeitpunkt eines der Separation Volumes verletzt. Das Ergebnis
bestatigt die oben vorgestellte Vermutung.

4.2. Bewegte Hindernisse

Im Anwendungsfall des ALAADy-Demonstrators kommt es nicht nur zu Stérungen durch
statische Hindernisse. Auch bewegte Hindernisse - etwa (motorlose) Segelflugzeuge oder
Rettungshubschrauber - kénnen in einer Héhe bis 120 m AGL den vor dem Flug geplanten
Flugpfad des ALAADy-Demonstrators kreuzen. Entsprechend wird in diesem Unterkapitel
Uberpruft, inwiefern DAIDALUS genutzt werden kann, um bewegten Hindernissen auszuwei-
chen. Dazu wird in Abschnitt 4.2.1 zun&chst betrachtet, wie zuverldssig DAIDALUS einem
frontal entgegenkommenden Luftfahrzeug ausweicht. In einem dieser Arbeit vorangegange-
nen Praktikum beim DLR in Braunschweig waren Pascal Guillouet bei der Entwicklung eines
DAA Algorithmus nach einem geometrischen Ansatz ein Szenario aufgefallen, in dem es zu
Problemen kam. Dieses Szenario wird in Abschnitt 4.2.2 betrachtet. Es wird ein von oben
auf das Ownship absinkendes Luftfahrzeug betrachtet. Um das Unterkapitel der bewegten
Hindernisse abzuschlieB3en, wird in Abschnitt 4.2.3 ein bewegtes Hindernis aus unterschied-
lichen Richtungen und mit unterschiedlichen Geschwindigkeiten betrachtet.

4.2.1. Frontal entgegenkommendes Luftfahrzeug
In diesem Abschnitt wird ein fremdes Luftfahrzeug betrachtet, dass sich dem Ownship frontal
néhert. Dargestellt ist dieses Szenario schematisch in Abbildung 4.21.
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y. (East)
Abbildung 4.21 Schematische Darstellung Szenario frontal entgegenkommendes Luftfahrzeug

In diesem Szenario startet das Ownship im Ursprung des Koordinatensystems mit einem
Kurs von x.wn = 360 ° und einer konstanten Geschwindigkeit von v 4 ,,,, = 25m/s. Das ent-
gegenkommende Luftfahrzeug startet in einer Entfernung von dy = 500 m bis dy = 8000 m
zum Ownship (xgyt,,,aff,t.c = 500...8000 m). Die Entfernung wird pro Berechnung um 500 m er-
hoht. Das entgegenkommende Luftfahrzeug fliegt mit einer Geschwindigkeit von v4 ¢4 f fic =
28 m/s* und einem Kurs von Xtraffic = 180°. Das entgegenkommende Luftfahrzeug halt
Geschwindigkeit und Kurs konstant. Wird vom Ownship kein Ausweichmanéver geflogen, so
kollidieren beide Luftfahrzeuge - in Abbildung 4.21 durch ein rotes Kreuz angedeutet.

Im Folgenden werden die von DAIDALUS in diesem Szenario empfohlenen Ausweichmané-
ver betrachtet. Abbildung 4.22 zeigt alle Flugpfade Ubereinandergelegt. Der blaue Pfeil stellt
die Ausgangsflugrichtung dar.

4 ca. 100km/h
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Abbildung 4.22 Flugpfade Szenario frontal entgegenkommendes Luftfahrzeug

Es ist zu erkennen, dass in allen berechneten Fligen ein Ausweichmandéver nach rechts ge-
flogen wird. Auffallig ist, dass das Ausweichman&ver mit zunehmender Anfangsdistanz dj
spater eingeleitet wird. Dass zu Beginn eine gréBere Distanz zwischen beiden Luftfahrzeu-
gen liegt und ein Ausweichmandver damit nicht unverziiglich zu Beginn der Berechnung nétig
ist, erklart dieses Verhalten. Au3erdem zu beachten sind die Fliige mit einer Anfangsdistanz
von dsop = 500 m bzw. diggg = 1000 m. Flr dsg ist das Auftreten einer NMAC unumganglich,
da der Radius des NMAC Volumes wie in Tabelle 2.1 aufgefihrt auf DT H Ry a0 = 500 m
festgelegt ist. Da sich beide Luftfahrzeuge frontal entgegenkommen, wird das NMAC Volu-
me damit bereits bei ¢t = 0, 1s verletzt. Ahnliches gilt fiir dio0. Hier startet die Berechnung
bereits innerhalb des Preventive/Corrective/Recovery Volumes. Dennoch berechnet DAIDA-
LUS fur beide Félle ein Ausweichmandver nach rechts, um die Zeitdauer, die das Ownship in
den jeweiligen Volumen verbringt, zu minimieren. Bei einer genaueren Betrachtung ist zu er-
kennen, dass die Ubrigen Flige (Anfangsdistanz dy zwischen 1500 m und 8000 m) zwischen
Yy = 1180 m und y, = 1465 m auf den urspringlichen Kurs x = 360 ° zurlickschwenken. Da-
bei ist kein direkter Zusammenhang zwischen der Anfangsdistanz dy und der y,-Koordinate
zum Ende des Fluges gegeben. Die y,-Koordinate zum Ende des Fluges hangt von vielen
Faktoren ab. Beispielsweise von dem Zeitpunkt, an dem nach dem Ausweichmanéver kei-
ne Warnung mehr von DAIDALUS ausgegeben wird. Oder vom Aktualisierungszeitpunkt der
DAIDALUS Berechnung sowie der Hysterese des DAIDALUS Algorithmus. Eine eindeutige
Erklarung der unterschiedlichen y,-Koordinaten am Ende der Flige ist daher nicht moglich.
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Entscheidend flr die Bewertung eines DAA Algorithmus ist die geringste Distanz, die zu den
Hindernissen eingehalten wird. Abbildung 4.23 zeigt in Teilplot (a) die Distanz der einzelnen
Fllige, geplotet Uber die Zeit. In Teilplot (b) ist eine VergréBerung des in Teilplot (a) markierten
Bereichs.
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Abbildung 4.23 Distanz Szenario frontal entgegenkommendes Luftfahrzeug

In Teilplot (a) ist zu erkennen, dass die Distanz zu Beginn des Fluges fiir gro3e Distanzen na-
hezu linear abnimmt. Nachdem das Ownship das Ausweichmandéver eingeleitet hat, flacht die
Kurve bis zu ihrem Minimum ab und steigt anschlieBend wieder. Der Bereich der Minima ist in
Teilplot (b) vergréBert dargestellt. Bei Betrachtung von Teilplot (b) fallt auf, dass bei dem Flug
mit einer Anfangsdistanz von dy = 500 m eine NMAC auftritt. Die geringsten Distanzen liegt
dabei bei dso0,min = 139, 7m. Bei einer Anfangsdistanz von dy > 1000 m wird eine NMAC
erfolgreich verhindert. Bei einer Anfangsdistanz von dy > 2000 m wird auch eine Verletzung
des Corrective Volumes des fremden Luftfahrzeugs verhindert. Die geringste Distanz liegt fir
Flige mit einer Anfangsdistanz von dy > 2000 m bei d2500,min = 1221, 1 m.

4.2.2. Von oben absinkendes Luftfahrzeug

Pascal Guillouet erarbeitete in seinem dieser Arbeit vorangegangenen Praktikum ein Problem
des von ihm herausgearbeiteten DAA Algorithmus. Bei einem von oben auf das Ownship
absinkenden Luftfahrzeug kommt es in Guillouets Algorithmus zu einer NMAC. Begrindet
wird dieses Ergebnis durch zwei existierende Lésungen in seinem Algorithmus, wovon zum
Teil die ungiinstigere ausgewahlt wird. Abbildung 4.24 zeigt eine Skizze dieses Szenarios.
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Abbildung 4.24 Schematische Darstellung Szenario von oben auf Ownship absinkendes Luftfahrzeug

In diesem Szenario startet das Ownship mit einer H6he von h,,,, = 100m {ber dem Ur-
sprung des Koordinatensystems (d. h. 29 own = —100m). Das Ownship befindet sich in ei-
nem horizontalen Flug mit einem Kurs von y,.. = 360°. Die Fluggeschwindigkeit betragt
VA ouwn = 25m/s und bleibt (iber den gesamten Flug konstant. Das von oben auf das Ownship
absinkende Luftfahrzeug startet mit einer Héhendifferenz von A h; = 50 m bis A hg = 400 m
uber dem Ownship. Die z,-Koordinate des absinkenden Ownships betragt damit zu Beginn
des Fluges z;1 = —150m bis z, ¢ = —500m. Das absinkende Luftfahrzeug fliegt mit einer
Geschwindigkeit von wyqf ric = 25m/s mit Kurs xyrqfric = 360 °. Die Vertikalgeschwindigkeit
des absinkenden Luftfahrzeugs betragt wy,q i = 2m/s. Dadurch ergibt sich ein Flugbahn-
neigungswinkel von

. 2m
v = arctan Wtraffic ) _ arctan ( /s ) =—4,6°
Utraf fic 25 m/s

Die Héhe des Preventive Volumes (vom Mittelpunkt des Luftfahrzeugs gemessen) betragt
geman Tabelle 2.1 ca. ZTHR,,., = 215m, beziehungsweise flir das Corrective Volume
und das Recovery Volume ZTHR.,, = ZTHR,.. = 140m. Das NMAC Volume ist mit
ZTHRNMmAc = 20m definiert. Abbildung 4.25 zeigt die in diesem Szenario geflogenen
Flugpfade des Ownships. Dabei ist der Flug mit einer Héhendifferenz von A hsg = 50m
in den x,- und y,-Koordinaten deckungsgleich mit den Fliigen einer Hbéhendifferenz von
A higo = 100m, A hy50 = 150 m und A hggg = 200 m.
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Hohendifferenz zu Beginn Ah:

50

100

4000 150

200

250
300 [""
350

3000 — 400

450 r H

—— 500 /

Xginm

2000

-
/\/

—3000 —2000 —1000 0 1000
Yyginm

Abbildung 4.25 Flugpfade Szenario von oben auf Ownship absinkendes Luftfahrzeug

Es ist zu sehen, dass jeder der simulierten Fllige ein Ausweichmandver nach rechts vor-
nimmt. Je gréBer die Hohendifferenz zu Beginn ist, desto spater wird dieses Ausweichmand-
ver eingeleitet. Die oben beschriebenen deckungsgleichen Fliige starten alle mit einer Ho-
hendifferenz Ah < 215m und damit mindestens innerhalb des Preventive Volumes. Die
vertikale Zeitkonstante T'COA ist fir alle Volumen auf TCOA = 0s festgelegt. Die Zeit-
konstante wird erst mit Erreichen derselben Héhe verletzt und muss nicht weiter beachtet
werden, da ZT H R bereits vor TCOA verletzt wird. Obwohl das Recovery Volume erst ab
einer Hohendifferenz A h < 120 m verletzt wird, wird bei den Fliigen bis zu einer Héhendif-
ferenz zu Beginn des Fluges von A hy < 150 m bereits zu Beginn des Fluges eine Warning
vorzuweisen. Der Flug mit einer Héhendifferenz zu Beginn des Fluges von A hy = 200m
weist zu Beginn einen Corrective Alert auf. Alle anderen berechneten Fliige starten ohne
eine Warnung von DAIDALUS.

Abbildung 4.26 zeigt zwei Teilplots. Teilplot(a) zeigt den Betrag der horizontalen Distanz zwi-
schen dem Ownship und dem absinkenden Luftfahrzeug lber die Zeit ¢. Teilplot (b) zeigt den
Betrag der vertikalen Distanz zwischen beiden Luftfahrzeugen Uber die Zeit ¢.
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Abbildung 4.26 Distanzen Szenario von oben auf Ownship absinkendes Luftfahrzeug

Teilplot (a) zeigt eine Uber die Zeit stetig wachsende horizontale Distanz, bis eine Distanz
zwischen dy, = 1360m und dp, = 1850 m erreicht ist. Das Verhalten ist nach Betrachtung
der Ausweichmandver in Abbildung 4.25 zu erwarten. Teilplot (b) in Abbildung 4.26 zeigt eine
linear sinkende vertikale Distanz d,,, bevor sie - nachdem beide Luftfahrzeuge auf dersel-
ben Hohe sind - wieder ansteigt. Durch die konstante Vertikalgeschwindigkeit wy,. r;. des
absinkenden Luftfahrzeugs und die konstant gehaltene Héhe des Ownships ist das lineare
Verhalten zu erklaren. Abbildung 4.27 zeigt die Kombination beider Distanzplots. Dabei bie-
tet Teilplot (a) in Abbildung 4.27 eine Ubersicht und Teilplot (b) einen Ausschnitt von Teilplot

(a)-
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Abbildung 4.27 Gesamtdistanz Szenario von oben auf Ownship absinkendes Luftfahrzeug
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4 Ergebnisse und Diskussion

In Teilplot (a) ist zu erkennen, dass die direkte Distanz d zwischen beiden Luftfahrzeugen
ebenfalls linear abnimmt, bevor die Abnahme nichtlinear gestoppt wird und die direkte Distanz
nachfolgend wieder deutlich steigt. In Teilplot (b) ist zu erkennen, dass die geringste Distanz
beim Flug mit der Héhendifferenz A hsg bei dpin 50 = 44, 8 m liegt. Die minimale Distanz ist
beit = 3, 1s erreicht. Bei t = 3, 1 s liegt die vertikale Distanz in diesem Flug bei d, = 43,8 m,
die horizontale Distanz betragt d;, = 9, 5 m. Durch die vertikale Distanz ist sichergestellt, dass
eine NMAC verhindert wird. Eine NMAC liegt vor, wenn die vertikale Distanz Ah < 20m
betragt. Durch dieselbe Analyse zeigt sich, dass auch in allen anderen simulierten Fliigen
dieses Szenarios eine NMAC erfolgreich verhindert wird. Ab einer Héhendifferenz zu Beginn
des Fluges von A h > 200 m wird das Preventive Volume nicht mehr verletzt.

In weitergehenden Versuchen wird die Hohendifferenz zu Beginn des Fluges in 2 m-Schritten
von A h = 50 m bis auf A h = 20 m reduziert. Eine NMAC tritt auf, sofern die Héhendifferenz
zu Beginn des Fluges weniger als A h = 26 m betragt. Bei einer Héhendifferenz zu Beginn
des Fluges von A h > 50 m wird erfolgreich die Verletzung des Corrective Volumes und des
Recovery Volumes verhindert.

4.2.3. Luftfahrzeug aus verschiedenen Richtungen

Dieser Abschnitt schlie3t das Unterkapitel der bewegten Hindernisse. Pro simuliertem Flug
wird ein Luftfahrzeug auf Kollisionskurs mit dem Ownship gebracht. Abbildung 4.28 zeigt eine
schematische Darstellung dieser Versuchsreihe.

D = ca. 2,1.:1.0 m

dy=250... 8000 m

UO\NH = 3600
Vaown = 25 M/s

))- Ownship

)_)_ entgegenkommendes
Luftfahrzeug (Traffic)

X;(North)

Y. (East)
Abbildung 4.28 Schematische Darstellung Szenario Luftfahrzeug aus verschiedenen Richtungen

Das Ownship beginnt jeden Flug im Ursprung des Koordinatensystems mit einer Flugge-
schwindigkeit von v 4 ,,,, = 25m/s und einem Kurs von x = 360 °. Das fremde Luftfahrzeug
wird in einer Entfernung von dy = 250...8000 m so zum Ownship orientiert, dass es zu einer
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4.2 Bewegte Hindernisse

Kollision auf der x4-Achse kommt, sollte vom Ownship kein Ausweichmandver eingeleitet wer-
den. Der Kollisionspunkt ist in Abbildung 4.28 als rotes Kreuz gekennzeichnet. Der Kurs des
fremden Luftfahrzeugs wird dabei von x;,q ric = 5° in 5 °-Schritten bis auf x4 fic = 360 °
erhéht. Zudem wird die Fluggeschwindigkeit des fremden Luftfahrzeugs variiert. Hier wer-
den die Werte va yq7pic = [15°;25%;307;408;50%;60'°]/ms verwendet. Dadurch ergibt sich
eine Anzahl von 72 Fliigen pro Anfangsdistanz, welche jeweils mit 6 verschiedenen Flugge-
schwindigkeiten des fremden Luftfahrzeugs simuliert werden. Mit den 32 unterschiedlichen
Anfangsdistanzen ergibt sich eine Gesamtanzahl von 72 % 6 x« 32 = 13.824 simulierten Fligen
far dieses Szenario.

Die Startposition des fremden Luftfahrzeugs ist definiert durch die Anfangsdistanz dy sowie
den in Abbildung 4.28 eingezeichneten Winkel 5:

Lg0 traf fic B cos(p) x d @)
ygl’),traffic Sin(ﬁ) * d
Der Winkel 3 ist definiert durch:
[ = arctan Sm(Xt"'af J “3 - (4.2)
COS(XtraffiC) - —UAJ’mffic

Far einen Kurs des fremden Luftfahrzeugs von xiqrfic = 0° = 360 ° kommt es durch den
cos(Xiraf fic) im Nenner von Gleichung 4.2 zu einer Definitionsliicke (Division durch 0), wenn
Ownship und Traffic mit derselben Fluggeschwindigkeit (v4 = 25 m/s) fliegen. In diesem Fall
startet das fremde Luftfahrzeug bei (z, = do; y, = 0).

Abbildung 4.29 zeigt Beispielhaft die ersten Sekunden des fremden Luftfahrzeugs fiir die
Flige mit einer Fluggeschwindigkeit von v 4 4. 7ic = 60m/s und einer Anfangsdistanz von
dy = 5000 m.

% 54 km/y
690 km/p
7108 km/y,
8 144 km/y
® 180 km/y,
10916 km/p,
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Abbildung 4.29 Startpositionen des fremden Luftfahrzeugs bei v 4o f pic = 60™/s und dp = 5000 m

Deutlich zu erkennen ist die kreisrunde Anordnung der Startpunkte, die sich durch die cos()-
sin()-Beziehung der Startkoordinaten und die feset definierte Distanz zum Ownship ergibt.
Ebenso ist die Orientierung der Flugrichtungen in positive z,-Richtung zu erkennen. Der
Kollisionspunkt liegt jeweils auf der x4,-Achse. Die y,-Koordinate unterscheidet sich je nach
Anfangsdistanz dj, der Position relativ zum Ownship sowie der Relativgeschwindigkeit zum
Ownship. Folgende Falle werden betrachtet:

Fall (a): VA own < VA traffic
Fall (b) VA own = VA traffic
Fall (C): VA own > VA traffic

Fall (a): vA g < VA traffic

Fall (a) bezieht sich auf die Fliige des fremden Luftfahrzeugs mit einer Geschwindigkeit von
VAtraffic = [30;40;50; 60 m/s]. Die Auswertung der Daten lasst Riickschllisse darauf ziehen,
bei welcher Entfernung ein fremdes Luftfahrzeug vom Ownship erkannt werden muss, um
diesem noch rechtzeitig ausweichen zu kénnen. Abbildung 4.30 zeigt eine solche Analyse
far eine Fluggeschwindigkeit des fremden Luftfahrzeugs von v.4 4,4 fic = 60 ™/s. Die entspre-
chenden Abbildungen der Ubrigen Flige dieses Szenarios sind im Anhang B zu finden. Die
Winkelangabe gibt an, aus welcher Richtung ¢ das fremde Luftfahrzeug kommt. Das bedeu-
tet € = X¢rafric — 180°. Die in rot dargestellten Werte représentieren die Entfernung, die bei
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4.2 Bewegte Hindernisse

der jeweiligen Richtung mindestens notwendig ist, um eine NMAC zu vermeiden. Die blauen
Werte geben an, bei welcher Entfernung die Verletzung eines Separation Volumes verhindert
wird. Bei allen Fligen mit einer gréBeren Anfangsdistanz als dem jeweiligen Wert wird das
entsprechende Volumen nicht verletzt.

270°7

180°

Abbildung 4.30 Mindeststartdistanzen Fall (a): v4 oun < VA traffic = 60M/s

In obiger Abbildung ist zu erkennen, dass ein mit v4 4,4 i = 60 /s fliegendes Luftfahrzeug
etwa zwischen 2000 m und 3000 m erkannt werden muss, damit das Ownship die Separati-
on Volumes nicht verletzt. Ein Eindeutiger Verlauf dieser Grenze ist bei einer Richtung von
¢ = [40°;145°] zu erkennen. Hier muss das fremde Luftfahrzeug eindeutig bei einer Entfer-
nung von mindestens dy = 2250 m vom Ownship erkannt werden. Daneben sind die Aus-
schlage im Bereich von ¢ = 0° beziehungsweise ¢ = 180° zu erkennen. Eine Begriindung
hierflr ist, dass bei einer Richtung von € = 0 ° die Relativgeschwindigkeit der beiden Luftfahr-
zeuge bei v ,.; = 85m/s liegt und die verbleibende Reaktionszeit, um ein Ausweichmandver
zu fliegen, somit sehr begrenzt ist. Auf der anderen Seite nahert sich das fremde Luftfahrzeug
aus € = 180° so schnell direkt von hinten, dass das Ownship wegen der geringen Relativ-
geschwindigkeit durch eine Kursanderung nur eine maRige Anderung der Distanz erreichen
kann. Fir ein fremdes Luftfahrzeug aus der Richtung e = [190 °; 340 °] ist ein schwankender
Verlauf der Kurve gegeben. Es ist aber eine Tendenz erkennbar, dass ein von vorn kommen-
des Luftfahrzeug friiher erkannt werden muss (bei einer Distanz von ca. dy = 3000 m) als
ein von hinten kommendes Luftfahrzeug (bei ca. dg = 2000 m). Der Unterschied ist ebenfalls
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4 Ergebnisse und Diskussion

durch die bei einem von vorn kommenden Luftfahrzeug héhere Relativgeschwindigkeit zu er-
klaren.

Um eine NMAC zu verhindern, muss ein fremdes Luftfahrzeug bei den gegebenen Geschwin-
digkeiten spéatestens bei einer Distanz von dy = 2250 m vom Ownship erfasst werden. Auch
hier sind die Spitzen um ¢ = 0° beziehungsweise ¢ = 180 ° zu sehen. Zwar schwankt auch
die rote Kurve in Abbildung 4.30, jedoch deutlich geringer als die blaue Kurve. Bei der Be-
trachtung der anderen Abbildungen von Fall (a) (s. Anhang B) féllt eine deutlich glattere ro-
te Kurve auf. Ein von hinten kommendes Luftfahrzeug muss (mit Ausnahme der Spitze um
€ = 180°) bei deiner Entfernung von dy = 750 m bis dy = 1000 m erkannt werden, um eine
NMAC zu vermeiden. Bei einem von vorn kommenden fremden Luftfahrzeug wird die NMAC
verhindert, wenn das Luftfahrzeug bei deiner Entfernung von dg = 1250 m bis dy = 1750 m
erkannt wird. Langsamere Luftfahrzeuge miissen eher spéater erkannt werden, da die Relativ-
geschwindigkeit der beiden Luftfahrzeuge hierbei gering genug ist, um auch mit einem spéater
eingeleiteten Ausweichmandéver ausreichend Distanz zum Intruder halten zu kénnen.
Werden die geringsten Distanzen aller Fliige einer einzelnen Startdistanz betrachtet, fallt ei-
ne gewisse Asymmetrie der Ergebnisse auf. Abbildung 4.31 zeigt beispielhaft alle Fliige fir
eine Fluggeschwindigkeit des fremden Luftfahrzeugs von v4 4o fic = 60™/s und eine An-
fangsdistanz von dy = 2250 m.

180°

Abbildung 4.31 Minimaldistanzen flr v4 ;,.q 7 ;. = 60™/s und dp = 2250 m

Jeder der Balken steht flr einen einzelnen Flug aus der jeweiligen Richtung. Beispielsweise
wird beim Flug aus einer Richtung von € = x¢rarfic — 180° = 225° zu keinem Zeitpunkt
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4.2 Bewegte Hindernisse

eine Distanz von d = 1222 m zum Ownship unterschritten. Die Asymmetrie der Ergebnis-
se lasst sich durch die Ausweichmandver der jeweiligen Flige erkldren. Kommt das fremde
Luftfahrzeug beispielsweise aus einer Richtung von € = 270° (x¢rarfic = 90°) weicht das
Ownship mit einer Rechtskurve aus und halt die Distanz zum fremden Luftfahrzeug dabei
von Beginn an maéglichst hoch. Einem fremden Luftfahrzeug aus € = 90° (X¢raffic = 270°)
weicht das Ownship ebenfalls durch eine Rechtskurve aus. Wahrend dieser Rechtskurve
wird die Distanz zum fremden Luftfahrzeug entsprechend verkirzt. Die Spriinge der in der
Abbildung gezeigten Minimaldistanzen sind durch geénderte Ausweichmandver zu erklaren.
Beispielsweise leitet das Ownship eine Rechtskurve ein, wenn das fremde Luftfahrzeug aus
einer Richtung von € = 155° (x¢raffic = 335°) anfliegt. Dadurch wird - &hnlich wie bei
einem Anflug des fremden Luftfahrzeugs aus € = 90° (x¢roffic = 270°) - die Distanz be-
reits zu Beginn des Fluges stark verkurzt. Bei einem Anflug des fremden Luftfahrzeugs aus
€ = 160° (X¢rafric = 340°) leitet das Ownship dagegen eine Linkskurve als Ausweichma-
néver ein und entfernt sich damit bestmdéglich vom fremden Luftfahrzeug. Eine eindeutige
Erklarung far die deutlichen Unterschiede beider Ausweichmandéver bei ahnlichen Anflugrich-
tungen des fremden Luftfahrzeugs kann nicht présentiert werden. Die Asymetrie sowie die
beschriebenen Spriinge der Abbildung 4.31 zeigt sich flir eine Geschwindigkeit des fremden
Luftfahrzeugs von v 4.4 fic = 60 /s fir alle Anfangsdistanzen do < 2500 m. Fiir alle ande-
ren Fluggeschwindigkeiten (auch in Fall (b) und Fall(c)) treten &hnliche Phdnomene auf. Die
Schwelle der Anfangsdistanz, bei der die Asymmetrie und die Spriinge nicht mehr auftreten,
unterscheidet sich je nach Fluggeschwindigkeit des fremden Luftfahrzeugs. Mit abnehmen-
der Fluggeschwindigkeit v 1,47 Wird eine Symmetrie bei geringeren Anfangsdistanzen dy
erreicht.

Fall (b): VA, own = VA traffic
Abbildung 4.32 zeigt die entsprechende Analyse der Daten fiir ein fremdes Luftfahrzeug mit
einer Fluggeschwindigkeit von v4 4.4 fic = 25 /s,
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270F

180°

Abbildung 4.32 Mindeststartdistanzen Fall (b): vA oun = VA traffic = 25M/s

Im abgebildeten Plot zeigt sich ein deutlich glatteres Ergebnis als fir die Flige des frem-
den Luftfahrzeugs mit einer Geschwindigkeit v ¢ f fic > V4 own- Bis auf einige Ausnahmen
bewegt sich die nétige Entfernung zum Erkennen des fremden Luftfahrzeugs fur die Vermei-
dung einer Verletzung der Separation Volumes zwischen dy = 1500m und dy = 1750 m.
Die Spitze um ¢ = 0° fallt in diesem Fall deutlich geringer aus. Aus der anderen Richtung
- € = 180° - hat sich das Verhalten sogar geandert und im Vergleich zu den umliegenden
Richtungen ist eine geringere Entfernung zur Vermeidung der Separation Volumes nétig. Bei
einem Intruder mit derselben Fluggeschwindigkeit v ¢yqf fic = VA own = 251/s liegt die noti-
ge Entfernung zur Vermeidung einer NMAC von hinten konstant bei dy = 750 m. Kommt das
fremde Luftfahrzeug von vorn, so muss es spatestens ab einer Entfernung von dy = 1000 m
vom Ownship erfasst werden. Jedoch muss im Bereich von ¢ = 0° bis ¢ = 40° eine Entfer-
nung von dy = 1250 m beziehungsweise dy = 1500 m gegeben sein.

Fall (C): VA, own =~ VA traf fic
Die zu einer Fluggeschwindigkeit des fremden Luftfahrzeugs von v4 4.4 fic = 15m/s geho-
renden Daten sind in Abbildung 4.33 visualisiert.
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270F

180°

Abbildung 4.33 Mindeststartdistanzen Fall (¢): vA own > VA traffic = 15™/s

Bei der Betrachtung des obigen Plots fallen vor allem zwei Bereiche in den jeweiligen Kurven
auf. Um einer Verletzung der Separation Volumes vorzubeugen, muss das fremde Luftfahr-
zeug aus einer Richtung von e = [95°;325°] in einer Entfernung von dy = 1500 m erkannt
werden. Fir die Richtungen ¢ = [330 °; 90 °] muss das fremde Luftfahrzeug in der Regel bei
einer Entfernung von dy = 1750 m erkannt werden, um eine Verletzung der Separation Vo-
lumes zu verhindern. Eine Ausnahme stellt wiederum der Bereich um ¢ = 0° dar. Zwar ist
bei ¢ = 0° eine Entfernung von dop = 1750 m zur Verhinderung der Verletzung der Separa-
tion Volumes ausreichend, fiir die angrenzenden Richtungen muss das fremde Luftfahrzeug
allerdings in einer Entfernung von dg = 2250 m erkannt werden. Die rote Kurve bietet ein
glatteres Verhalten. Um eine NMAC zu vermeiden, muss ein fremdes Luftfahrzeug aus ei-
ner Richtung von ¢ = [80°;315°] in einer Entfernung von mindestens dyp = 750 m erkannt
werden. Eine Ausnahme stellt das Intervall e = [260 °; 265 °] dar. Das fremde Luftfahrzeug
muss hier bereits in einer Entfernung von dy = 1000 m bekannt sein. Auch aus der Rich-
tung ¢ = [320°;75°] kommendes Luftfahrzeug muss zur Vermeidung einer NMAC in einer
Entfernung von dop = 1000 m erkannt werden.
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4.3. Statische und bewegte Hindernisse

Das Kapitel wird mit einem Szenario aus einer Kombination der bereits vorgestellten Szena-
rien abgeschlossen. Das Ownship wird mittig in einem Geofence platziert. Der Geofence ist
identisch mit dem in 4.1.3 vorgestellten Geofence. Zuséatzlich werden zehn weitere Luftfahr-
zeuge im Geofence platziert. Sowohl die Startposition als auch die (konstante) Geschwin-
digkeit wird per Zufallsgenerator definiert. Die einzige Vorgabe ist, dass jedes Luftfahrzeug
innerhalb des Geofences mit einer Fluggeschwindigkeit zwischen v ipqfficli) = 15™/s und
VA traf ficli] = 60 m/s startet. Die Flughdhe jedes Luftfahrzeugs ist dabei identisch mit der des
Ownships (z, = —100m), eine Vertikalgeschwindigkeit ist fiir keines der Luftfahrzeuge er-
laubt (w = 0). Abbildung 4.34 bietet eine schematische Darstellung des Szenarios.

L=10 km

2 )
‘y } D=ca.2440 m

¥

- ‘:i i ! VA.own = 25m/s
£ Ooun = 360°
= :
} Vatraffic = [15..60]m/s
] . O, =[0..360]
. (East)

10 km

L=

L= 5km
2

))— Ownship

)}_ fremdes Luftfahrzeug
(Traffic)
Statisches Hindernis

l .

Abbildung 4.34 Schematische Darstellung Szenario statische und bewegte Hindernisse

Wie in obiger Abbildung zu sehen startet das Ownship im Koordinatenursprung mit einem
Kurs von Xow, = 360° und einer Geschwindigkeit von v 4, = 25m/s. Um einen még-
lichst intensiven Stresstest zu bieten, verlassen die Traffic Luftfahrzeuge den Geofence zu
keinem Zeitpunkt. Sollten sie - wie in Abbildung 4.34 unten links angedeutet - an die Grenzen
des Geofences stoBBen, wird die jeweilige Geschwindigkeitskomponente invertiert und das
Luftfahrzeug damit innerhalb des Geofence gehalten. Das Szenario wird fiir eine Dauer von
1000s"" simuliert. Abbildung 4.35 zeigt die (iber die gesamte Flugdauer geplottete Distanzen
zu den einzelnen bewegten Hindernissen.

16:40 min
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Abbildung 4.35 Distanzen zwischen Ownship und den bewegten Hindernissen

Sowohl das Ownship als auch die bewegten Hindernisse besitzen einen konstanten Ge-
schwindigkeitsbetrag. Daraus kann gefolgert werden, dass die einzelnen Stellen mit linearer
Distanzanderung fir Teilstlicke des Fluges stehen, in denen das Ownship kein Ausweichma-
nover fliegt. Spitze Ecken in den Kurven sind als Umkehrzeitpunkte des jeweiligen Intruders
am Rande des Geofences zu interpretieren. Es ist zu erkennen, dass die 1220 m-Schwelle
mehrere Male unterschritten wird. Es kommt zu insgesamt 20 Verletzungen der Separation
Volumes der Intruder. Daneben kommt es zu vier NMAC, die geringste Distanz zu einem
der Intruder betragt bei ¢ = 1468 s lediglich d,,;, = 19,4 m. Der nachstgroBere Wert tritt
mit dymin2 = 174,6m nach ¢ = 1638, 5s auf. Dagegen hélt das Ownship die vorgesehene
Distanz zu allen statischen Hindernissen, die den Geofence bilden, ein. Zu einer Kollision mit
einem Separation Volume der statischen Hindernisse kommt es nicht. Je nachdem, um wel-
che Art von Hindernis es sich bei den statischen Hindernissen in der Realitat handelt, wére
eine Verletzung der Separation Volumes der statischen Hindernisse um im Gegenzug eine
NMAC mit einem bewegten Intruder zu verhindern vorzuziehen. Eine Beurteilung hangt je-
doch vom Einzelfall ab: Ein kurzer Einflug in das Randgebiet eines Naturschutzgebietes ware
weniger Sicherheitskritisch als das Verlassen eines durch Bebauung begrenzten Bereichs.

Aus Griinden der Vollstandigkeit zeigt Abbildung 4.36 den vollstadndigen Flugpfad des Own-
ships innerhalb des Geofences mit den Ausweichmandévern gegenlber den Intrudern. Fir
eine Ubersichtliche Darstellung wird auf die Darstellung der Flugpfade der Intruder verzichtet.
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4 Ergebnisse und Diskussion
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5. Zusammenfassung

Ziel dieser Arbeit ist eine Bewertung, inwiefern die von der NASA entwickelte DAIDALUS Pro-
grammbibliothek auch fiir DAA Szenarien von tieffliegenden UA genutzt werden kann. Dazu
werden mehrere Szenarien simuliert und ausgewertet. Sowohl statische als auch bewegte
Hindernisse sowie der kombinierte Fall wird betrachtet.

Kollisionen mit statischen Hindernissen werden mit der in dieser Arbeit gewéahlten Implemen-
tierung zuverléassig vermieden. Bei einer Anfangsdistanz von mindestens d = 2000 m wird
eine NMAC in jedem Fall vermieden. In einzelnen Fallen kann es zu leichten Verletzungen
des Recovery Volumes kommen. Das Ownship nahert sich dem statischen Hindernis da-
bei auf bis zu 1053, 2 m an. Bei einer Anfangsdistanz d > 3000 m wird kurz nach Erreichen
der 3000 m-Grenze das Ausweichmandver gestartet. Zuvor fliegt das Ownship entlang des
gewulnschten Kurses. Die Ausrichtung und Position relativ zum statischen Hindernis hat ab
einer Anfangsdistanz d > 3000 m keinen Einfluss auf den Erfolg des Ausweichmandvers.
Eine Kombination von zwei statischen Hindernissen wird (wie in Abschnitt 4.1.2 gezeigt)
ebenfalls erfolgreich umflogen. Das Ownship passiert die beiden statischen Hindernisse nur
mittig, falls der Abstand zwischen den Separation Volumes der beiden Hindernisse bei einem
Kurs des Ownships von y = 45 ° mindestens A y = 6600 m betragt. Ist der Abstand der bei-
den statischen Hindernisse zueinander geringer, so werden beide Hindernisse umflogen. Bei
einem Kurs des Ownships von x = 360 ° werden beide Hindernisse bereits ab einer Distanz
von A h = 3000 m zueinander mittig durchflogen.

Ein Geofence kann aus vielen einzelnen statischen Hindernissen aufgebaut werden und sorgt
nach den Versuchen in Abschnitt 4.1.3 dafiir, dass das Ownship diesen nicht verlasst. Der
im Versuch gewahlte Geofence erweist sich als ausreichend gro3 gewéhlt und bietet dem
Ownship gentigend Raum fir Wendemandver. Die statischen Hindernisse, die die Begren-
zung des Geofences bilden, Uberlappen sich in ausreichendem Maf3e, um ein Ausfliegen des
Ownships zu verhindern.

Mit den in den DO-365A vorgegebenen Parametern fiir den DAA Algorithmus kann das Own-
ship dem in Abschnitt 4.1.4 definierten Flugkorridor nicht zuverl&ssig folgen. Stattdessen wird
das Recovery Volume der jeweils an den inneren Ecken liegenden statischen Hindernisse
verletzt. Das Ownship ndhert sich dem statischen Hindernis dabei auf bis zu 1107, 5m an.
AuBerdem wendet das Ownship beim Abfliegen des Korridors mehrmals und fliegt in die
entgegengesetzte Richtung. Wird die Lookahead Time von den in den DO-365A definierten
180 s auf 20 s reduziert, so wird dem in Abschnitt 4.1.4 verwendeten Flugkorridor zuverlassig
gefolgt. Die Separation Volumes der statischen Hindernisse werden dabei nicht verletzt.
Auch bewegten Hindernissen wie anderen Luftfahrzeugen kann mit der gew&hiten Imple-
mentierung von DAIDALUS erfolgreich ausgewichen werden. Dabei reicht eine Distanz von
1000 m bei Erfassung des frontal entgegenkommenden bewegten Hindernisses (mit der in
Abschnitt 4.2.1 gewahlter Fluggeschwindigkeit) aus, um eine NMAC zu vermeiden. Die Ver-
letzung der Separation Volumes wird ab einer Distanz von 2000 m verhindert. In Abschnitt
4.2.2 nahert sich ein Intruder von oben auf das Ownship in vertikaler Richtung an. In diesem
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5 Zusammenfassung

Szenario wird dem Intruder ab einer Héhendifferenz von mindestens 26 m zu Beginn des
Fluges erfolgreich ausgewichen und eine NMAC verhindert.

Abhangig von der Fluggeschwindigkeit des Intruders und der Richtung, aus der der Intruder
auf das Ownship zufliegt, ist eine friihere oder spéatere Erfassung des Intruders nétig um eine
NMAC oder die Verletzung der Separation Volumes zu verhindern. In Abschnitt 4.2.3 hat sich
gezeigt, dass sich die nétige Distanz fir von vorne beziehungsweise von hinten kommenden
Intrudern zum Teil erheblich von der nétigen Distanz gegebeniber seitlich anfliegenden Intru-
dern unterscheidet. Fliegt der Intruder schneller als das Ownship, so missen von vorne und
von hinten kommende Intruder zum Teil deutlich friiher erkannt werden als seitlich kommen-
de Intruder. Ist der Intruder langsamer als das Ownship, so gleicht sich die nétige Distanz fiir
von hinten kommenden Intrudern den von der Seite kommenden an.

Kombiniert man statische und bewegte Hindernisse in einem Szenario, so wird den statischen
Hindernissen - wie in Abschnitt 4.3 gezeigt - zuverlassig ausgewichen und deren Separation
Volumes nicht verletzt. Hingegen kann es zu NMACs mit den bewegten Hindernissen kom-
men. Zu beachten ist dabei, dass dieses Szenario das einzige in dieser Arbeit ist, in dem
mehr als ein bewegtes Hindernis betrachtet wird.

Aus den prasentierten Ergebnissen I&sst sich schlie3en, dass die im Rahmen dieser Arbeit
erarbeitete Implementierung von DAIDALUS statischen und einzelnen bewegten Hindernis-
sen jeweils zuverlassig ausweicht. Die dafiir ndtige Distanz bei der ersten Ubergabe der Da-
ten an DAIDALUS fallt je nach Anwendungsfall unterschiedlich aus. Halt sich das Ownship
mit mehreren Luftfahrzeugen in einem begrenzten Gebiet auf, kann es hingegen zu NMACs
kommen.
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6. Ausblick

Die Einhaltung eines einfachen Geofences wurde in dieser Arbeit erfolgreich demonstriert.
Im spateren Realbetrieb eines UAs sind komplexere Umrisse eines Geofences denkbar.
Entsprechend muss das Verhalten innerhalb von komplexeren Geofences genauer analy-
siert werden. Weiterhin hat diese Arbeit einen Ansatz zur Erstellung eines Flugkorridors aus
statischen Hindernissen getestet. Auch hier sind komplexere Strukturen fir eine mégliche
Flugfihrung denkbar. Um eine zuverldssige Einhaltung des gewiinschten Flugkorridors zu
gewéhrleisten, muss aufBerdem der Einfluss weiterer Parameter auf das Verhalten des Own-
ships im Flugkorridor erforscht werden. Hierbei sind vor allem die Lookahead Time in der
Konfiguration von DAIDALUS sowie die rAumliche Auspragung des Flugkorridors in der Brei-
te und der Kurvenradius des Flugkorridors zu beachten.

Dariiber hinaus muss das Verhalten gegentiber mehreren bewegten Hindernissen weiter er-
forscht werden. Die Wahrscheinlichkeit, eine NMAC zu vermeiden sinkt mit der steigenden
Dichte der Intruder pro Flache beziehungsweise Volumen. Ein Zusammenhang zwischen der
Dichte der Intruder pro Flache und der Wahrscheinlichkeit zur Vermeidung einer NMAC ist
wilnschenswert.

Denkbar ist zudem die Verwendung von unterschiedlichen Alertern fiir unterschiedliche Hin-
dernisarten. Beispielsweise geht von einer Kollision mit einem kleineren UA der Klasse offen
eine geringere Gefahr fir Personen- und/oder Sachschaden aus als von einer Kollision mit
einem Rettungshubschrauber. Auch zur exakten Nachbildung von grof3en statischen Hinder-
nissen wie Gebauden kénnen Separation Volumes mit unterschiedlichen Gré3en verwendet
werden. Zudem kann es sinnvoll sein, eine gewisse Kategorisierung der bekannten Hinder-
nisse vorzunehmen. Dadurch kann die Verletzung eines Separation Volumes eines nachge-
bildeten Luftraums in Kauf genommen werden, wenn stattdessen eine Kollision mit einem
(bewohnten) Gebdude vermieden wird. Eine &hnliche Herangehensweise ist gegenliber den
unterschiedlichen Arten von bewegten Hindernissen denkbar.

DAIDALUS ist Bestandteil der in Abschnitt 2.2.5 vorgestellten ICAROUS Softwarearchitek-
tur. ICAROUS beinhaltet auBerdem die PolyCARP Algorithmen. Durch diese Kombination
scheint ICAROUS eine vielversprechende Lésung fir ein DAA System gegeniiber bewegten
Hindernissen und statischen Hindernissen wie Geofences zu sein. Eine genauere Untersu-
chung der ICAROUS Softwarearchitektur bietet sich an.

Die Komplexitat eines Ausweichmandvers kann um zusatzliche Dimensionen erweitert wer-
den. Ausweichmandver durch eine Anderung der Vertikal- und/oder Horizontalgeschwindig-
keit bieten zusatzliche Freiheiten und Mdglichkeiten gegenlber einem zweidimensionalen
Ausweichmandver durch eine Kursénderung. Dabei ist die geringe Flughéhe des ALAADy-
Demonstrators im vorgesehenen Einsatzzweck zu beachten. Um eine Kollision mit Gelan-
dererh6hungen oder dem Boden zu verhindern muss der ALAADy-Demonstrator durch den
Einsatz von Sensoren wie zum Beispiel LIDAR oder SONAR oder durch den Einsatz von Ge-
landedatenbanken in der Lage sein, einen Absturz zu verhindern. AuBerdem muss fiir den
Mischbetrieb mit unbemannten und bemannten Luftfahrzeugen in einem Luftraum daflr ge-

83



6 Ausblick

sorgt werden, dass bei der Berechnung der Ausweichmandver die Ausweichregeln der Rules
of the Air [41] eingehalten werden.

In jedem Fall muss die spater im Realbetrieb zu verwendende Software vorab ausgiebig in
der Simulation des dynamischen Bewegungsmodells getestet werden. Darliber hinaus muss
die Echtzeitfadhigkeit des Systems durch eine Hardware-in-the-Loop Simulation nachgewie-
sen werden.

Fir eine umfassende Beobachtung der realen Testflige muss auBerdem eine Mdglichkeit
gegeben sein, die Daten des ALAADy-Demonstrators in Echtzeit am Boden mitverfolgen zu
kénnen. Neben den (blichen Daten zu Fluggeschwindigkeit, Kurs, Flughéhe und &hnlichem
mussen bei der Erprobung des DAA Systems die zugehdrigen Daten Ubersichtlich darge-
stellt werden. Dazu gehdren beispielsweise die Position und die Fluggeschwindigkeit und
-richtung der bekannten Intruder und statischen Hindernissen. DAIDALUS bietet die Ausga-
be von sogenannten Bandern, innerhalb derer eine Kollisionsgefahr besteht. Eine derartige
Visualisierung kann sich beispielsweise am DANTi Konzept der NASA [14] orientieren.
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Anhang

A. DAIDALUS Konfigurationsdatei

Die hier hinterlegte Konfigurationsdatei entspricht der in der Arbeit verwendeten. Sie basiert
auf der im GitHub Repository von DAIDALUS [58] bereitgestellten Konfigurationsdatei DO_-
365A_SUM.conf. Diese Datei wurde um die Performancegrenzen des ALAADy-Demonstra-
tors ergadnzt und um einen optionalen Wert fir die lookahead_time erganzt.

## based on the DO_365A SUM.conf provided on Github, this file is
## an attempt to get a proper configuration for the
## ALAADy-Demonstrator

## values estimated for autopilot-cruisespeed

# Daidalus Object

# V-2.0.2¢c

# Bands Parameters
lookahead_time = 180.0 [s]
#lookahead_time = 20.0 [s]

left_hdir = 180.0 [deg]
right_hdir = 180.0 [deg]
min_hs = 40.0 [kph]

max_hs = 145.0 [kph]

min_vs = -7.0 [m/s]

max_vs = 5.0 [m/s]

min_alt = 50.0 [m]

max_alt = 120.0 [m]

# Relative Bands Parameters

below_relative_hs = 0.0 [kph]
above_relative_hs = 0.0 [kph]
below_relative_vs = 0.0 [m/s]
above_relative_vs = 0.0 [m/s]

below_relative_alt = 0.0 [m]
above_relative_alt = 0.0 [m]
# Kinematic Parameters
step_hdir = 1.0 [deg]
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step_hs = 5.0 [kph]

step_vs = 0.5 [m/s]

step_alt = 5.0 [m]
horizontal_accel = 2.0 [m/s"2]
vertical_accel = 0.2 [G]
turn_rate = 0.1666 [rad/s]

bank_angle = 0 [deg]#23.0 [deg]
vertical_rate = 3.0 [m/s] #500.0 [fpm]
# Recovery Bands Parameters
min_horizontal_recovery = 500.0 [m]
min_vertical_recovery = 45.0 [m]
recovery_hdir = true

recovery_hs false #true

false #true

recovery_vs
recovery_alt = false #true

# Collision Avoidance Bands Parameters

ca_bands = true

ca_factor = 0.1

horizontal_nmac = 500.0 [m]

vertical_nmac = 20.0 [m]

# Hysteresis and persistence parameters
recovery_stability_time = 3.0 [s]

hysteresis_time = 5.0 [s]

persistence_time = 4.0 [s]

bands_persistence = true

persistence_preferred_hdir = 5.0 [deg] #15.0 [deg]
persistence_preferred_hs = 25.0 [knot] #100.0 [knot]
persistence_preferred_vs = 250.0 [fpm]
persistence_preferred_alt = 250.0 [ft]

alerting_m = 2

alerting_n = 4

# Implicit Coordination Parameters

conflict_crit false

recovery_crit false

# Sensor Uncertainty Mitigation Parameters
h_pos_z_score = 1.5

h_vel _z_score_min = 0.5

h_vel_z_score_max = 1.0

h_vel_z_distance = 5.0 [nmi]

v_pos_z_score = 0.75

1.5

v_vel _z score
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100

101

102

103

104
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107
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109
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# Horizontal Contour Threshold
contour_thr = 180.0 [deg]

# DAA Terminal Area (DTA)
dta_logic = 0

dta_latitude = 0.0 [deg]
dta_longitude = 0.0 [deg]
dta_radius = 4.2 [nmi]
dta_height = 2000.0 [ft]
dta_alerter = 2

# MY Custom Alerter (MCA)
mca_logic = 0
mca_alerter = 3

# Alerting Logic

ownship_centric_alerting = false
corrective_region = MID

alerters = DWC_Phase | SUM,DWC_Phase_Il_SUM
DWC_Phase_| _SUM_alert_1_region = NONE
DWC_Phase_|_SUM_alert_1_alerting_time = 50.0 [s]
DWC_Phase_|_SUM_alert_1_early_alerting_time = 75.0 [s]
DWC_Phase_I_SUM_alert_1_spread_hdir = 0.0 [deg]
DWC_Phase_I|I_SUM_alert_1_spread_hs 0.0 [knot]
DWC_Phase_|_SUM_alert_1_spread_vs 0.0 [fpm]
DWC_Phase_| _SUM_alert_1_spread_alt = 0.0 [ft]
DWC_Phase | SUM_alert_1_detector = det 1
DWC_Phase | SUM_det 1_WCV_DTHR = 0.66 [nmi]

DWC_Phase | SUM det 1 WCV_ZTHR = 700.0 [ft]
DWC_Phase | SUM det 1_WCV_TTHR = 35.0 [s]
DWC_Phase | SUM _det 1 WCV_TCOA = 0.0 [s]

DWC_Phase | SUM load_core_detection_det 1 =
gov.nasa. larcfm .ACCoRD.WCV_TAUMOD_SUM
DWC_Phase_|_SUM_alert_2_region = MID
DWC_Phase_|I _SUM_alert_2_alerting_time = 50.0 [s]
DWC_Phase_| SUM_alert_2_ early_alerting_time = 75.0 [s]
DWC_Phase_I_SUM_alert_2_spread_hdir = 0.0 [deg]
DWC_Phase_I|_SUM_alert_2_spread_hs 0.0 [knot]
DWC_Phase_|_SUM_alert_2_spread_vs 0.0 [fpm]
DWC_Phase_I_SUM_alert_2_spread_alt = 0.0 [ft]
DWC_Phase | SUM_alert_2 detector = det 2
DWC_Phase | SUM_det 2 WCV_DTHR = 0.66 [nmi]
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DWC_Phase_| SUM_det 2 WCV_ZTHR = 450.0 [ft]

DWC_Phase_|_SUM det 2 WCV_TTHR = 35.0 [s]
DWC_Phase | SUM_det 2 WCV_TCOA = 0.0 [s]
DWC_Phase | SUM _load_core_detection_det 2
gov.nasa.larcfm .ACCoRD.WCV_TAUMOD_SUM
DWC_Phase_|_SUM_alert_3_region = NEAR

DWC_Phase_I_SUM_alert_3_alerting_time = 25.0 [s]
DWC_Phase_I_SUM_alert_3_early_alerting_time
DWC_Phase_|_SUM_alert_3_spread_hdir = 0.0 [deg]

DWC_Phase_I_SUM_alert_3_spread_hs = 0.0 [knot]

DWC_Phase_I_SUM_alert_3_spread_vs = 0.0 [fpm]
DWC_Phase_|I_SUM_alert_3_spread_alt = 0.0 [ft]

DWC_Phase | SUM_alert_3 detector = det_3

DWC_Phase | SUM_det 3 WCV_DTHR = 0.66 [nmi]

DWC_Phase_| SUM_det 3 WCV_ZTHR = 450.0 [ft]
DWC_Phase_|_SUM_ det 3 WCV_TTHR = 35.0 [s]
DWC_Phase | SUM_det_ 3 WCV_TCOA = 0.0 [s]

DWC_Phase | SUM load_core_detection_det 3
gov.nasa. larcfm .ACCoRD.WCV_TAUMOD SUM

55.0 [s]




B. Abbildungen zu Abschnitt 4.2.3

Nachfolgend ist eine Ergédnzung der in Abschnitt 4.2.3 gezeigten Abbildungen gegeben.
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180°

Abbildung B.1 Mindeststartdistanzen Fall (2): vA own < VA traffic = 60™/s

270p

180°

Abbildung B.2 Mindeststartdistanzen Fall (8): A own < VA traffic = 50M/s
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180°

Abbildung B.3 Mindeststartdistanzen Fall (a): vA oun < VA traffic = 40™/s

180°

Abbildung B.4 Mindeststartdistanzen Fall (a): va ouwn < VA traffic = 30™/s
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Abbildung B.5 Mindeststartdistanzen Fall (b): v 4 oun = VA traffic = 25™/s

180°

Abbildung B.6 Mindeststartdistanzen Fall (2): A own > VA traffic = 15™/s




