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1 Kurze Darstellung

1.1 Aufgabenstellung
Die Ziele vom ElektRail wurden wie folgt definiert:

1. Erforschung, Vorentwicklung und Validierung einer integrierten Ver-
suchsanordnung fiir einen automatischen, landebahnunabhéngigen, emis-
sionsfreien und solar-elektrischen Flugbetrieb

2. Uberfiithrung des Bodensystems in eine kommerziell relevante Grofen-
ordnung und Erhohung des technologischen Reifegrads von derzeit TRL
3-4 in TRL 5 nach Projektende

3. Flugzeugseitiger Fahigkeitsaufbau fiir die Durchfithrung von automati-
sierten extremen Kurzstarts und —landungen bei hoher Positions- und
Lageprizision und Uberwinden derzeitiger operationeller Einschrin-
kungen durch Seitenwinde

4. Anwendungsorientierte Analyse und Bewertung inkl. Zertifizierungs-
roadmap

DLR sollte vor allem die Aufgaben des AP2 mit folgenden Schwerpunkten
bearbeiten:

1. Konzeptentwicklung fiir Start und Landung
2. Flugphasenspezifische Regelung

3. Missionsplanung und Fail-Safe System

1.2 Voraussetzungen, unter denen der FE-Auftrag durch-
gefithrt wurde

Die Partner des Konsortiums ergianzten sich durch ihre Kompetenzbereiche

und vorhandene Vorarbeiten ideal fiir die Losung der multidisziplindren Auf-

gaben des Projektes. DLR brachte seine Erfahrung in den Bereichen Model-
lierung, Simulation und Regelung der Starrfliigler in das Projekt ein.

1.3 Planung und Ablauf des Auftrags

Der Auftrag ist im Ganzen nach dem urspriinglichen Plan abgelaufen. Es ist
gelungen, das Gesamtsystem bestehend aus einem Schienensystem und einem
Flugzeug aufzubauen, in Betrieb zu nehmen und die Landeexperimente mit
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diesem System durchzufiithren. Somit konnten die einzelnen Verfahren und
Algorithmen sowie das Gesamtsystem in Experimenten validiert und auf seine
Praxistauglichkeit mit Erfolg getestet werden.

1.4 Wissenschaftlicher und technischer Stand, an den
angekniipft wurde

DLR hatte mehrere Algorithmen fiir die Regelung der Starrfliigler entwickelt
und auf mehreren Flugplattformen getestet. Im Rahmen des EU-Projektes
SAFEMOBIL wurde die Landung eines kleineren UAVs auf ein fahrendes
Auto untersucht.

1.5 Zusammenarbeit mit anderen Stellen

DLR hat mit Partnern an der Simulation und Regelung des Fluggerites in-
tensiv mitgearbeitet. Besonders eng war die Zusammenarbeit mit Elektra
Solar GmbH, weil die meisten vom DLR entwickelten Verfahren und Algo-
rithmen,auf dem experimentellen Flugzeug von Elektra Solar getestet und
optimiert wurden.

2 Eingehende Darstellung

2.1 Die erzielten Ergebnisse
Dynamisches Flugmodell

Es wurde ein dynamisches Modell des Fliegers aufgestellt und mit Hilfe der
experimentellen Daten an das Verhalten des realen Fliegers angepasst. Mit
diesem Modell wurde der Landeregler (s. unten) entwickelt und in der Simu-
lation getestet. Im Laufe des Projektes wurden mehrere Verbesserungen des
dynamischen Flugmodells fiir eine realistischere Simulation umgesetzt. Da-
bei wurde das identifizierte Flugdynamikmodell itterativ iiberarbeitet (insb.
die Modellierung des Antriebs) und mittels weiterer SysID-Datensétze und
unterschiedlicher Identifikationsmethoden (Output Error Method, Two Step
Method) validiert. Dies erlaubte es, das dynamische Systemverhalten sehr
realitdtsnah im Computer nachzustellen, was fiir eine Entwicklung und kor-
rekte Parametrisierung des Landereglers unerlésslich war.



Simulationsumgebung

Es wurde eine Software-in-the-Loop (SIL) Simulationsumgebung entwickelt,
welche im Unterschied zur projektweiten Hardware-in-the-Loop (HIL) Gesamt-
system-Simulation nur zur flugzeugseitigen Entwicklung verwendet wurde.
Diese SIL-Simulation ermdglichte die ganzheitliche Untersuchung der Ab-
laufe im Flugversuch, da die verschiedenen Softwaremodule, inklusive der
Bodenstationssoftware, dort so genutzt werden, wie sie spéater im realen Sys-
tem laufen. Die ausfithrbare Dateien konnen nach dem Test direkt auf den
Flugrechner kopiert werden, was die Integration der Algorithmen in das Au-
topilotensystem des experimentellen Flugzeuges erheblich erleichterte und
die Vorbereitung der Flugexperimente beschleunigte. Diese Simulationsum-
gebung wurde ein wichtiger Teil der Vorbereitung der finalen Experimente.

Landeregler

Als sein Hauptbeitrag, hat DLR die Regelung fiir die letzte Landephase ent-
wickelt, um eine vordefinierte Trajektorie sowohl wihrend der Anflugphase
als auch wiahrend der Abfangphase kurz vor dem Aufsetzen umzusetzen. Der
vorgegebene Landepunkt auf der Landebahn wurde zuerst im Regler parame-
trisiert. In der zweiten Phase des Projektes wurde dieser Landepunkt durch
den Rendezvouspunkt des Flugzeugs und Schlittenlandesystems substituiert.
Die Abb. 1 zeigt schematisch das entwickelte Regelkonzept. Nach dem ent-
wickelten Verfahren wird die Landung in 3 Phasen unterteilt:

1. Anflugphase: Das Flugzeug folgt einer vorgegebenen Trajektorie, die
durch eine konstante Sinkrate und eine konstante aerodynamische Ge-
schwindigkeit definiert ist. Diese beiden Grofsen werden in dieser Phase
geregelt.

2. Abfangphase: Eine gewiinschte Trajektorie wird auf Grundlage der ge-
wiinschten vertikalen und horizontalen Verzogerung berechnet. Diese
Parameter lassen sich aus den Randbedingungen am Anfang und En-
de des Abfangmandvers ableiten. In dieser Phase werden dem Regler
einerseits die Hohe und aerodynamische Geschwindigkeit vorgegeben,
als auch Feedforward-Terme der horizontalen Beschleunigung und Sin-
krate.

3. Aufsetzphase: Im Moment des Aufsetzens wird der Motor abgeschaltet,
und das Hohenruder so angepasst, dass der Flieger in dieser Phase kein
Aufnicken verursacht.



Im Folgenden sollen die zu den Phasen zugehdérenden Formeln fiir den Re-
gelalgorithmus erldutert werden. In der Anflugphase sind Sinkrate und ae-
rodynamische Geschwindigkeit konstant, somit ergeben sich die Gleichungen
fiir die Hohe h, Flugpfadwinkel ~, aerodynamische Geschwindigkeit V' und
Beschleunigung V' wie folgt (mit 4 sind die Werte fiir die Anflugphase und
mit 7 die Werte im Moment des Aufsetzens gekennzeichnet):

@

hAGL
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iiA = const.
V4 = const.

iiT = const.
Vi = const.

Abbildung 1: Trajektorienregelung fiir die letzte Landephase

h = hA+(x—mA).* sin(ya) (1)
No= 4= arctan(}‘;’:) (2)
V = Vy (3)
V =0 (4)

Im Anschluss der Anflugphase folgt die Abfangphase, in der sich unter
dem Ansatz linearer hohenabhéngiger Anderungen bei Pfadwinkel und hori-
zontaler Beschleunigung folgende Gleichungen fiir die Hohe, Flugpfad, aero-
dynamische Geschwindigkeit und Beschleunigung ergeben:
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Im Moment des Aufsetzens gelten die folgenden Randbedingungen, die
den Wert der jeweiliger Regelgrofse bestimmen:

h o= 0 9)
Y= 0T (10)
Vo= W (11)
| e b

Vo g(vA-VT) (12)

In einer Zusammenarbeit mit Elektra Solar wurde der vorgestellte Regel-
algorithmus in den Flugexperimenten validiert. Dabei wurde eine Abweichun-
gen von der in der Abfangphase vorgegebenen Wunschtrajektorie festgestellt,
die auf eine abrupte Verringerung der Motordrehzahl durch den Regler zu-
riickzufiihren sind. Da in dem vorher definierten Konzept in der Abfangpha-
se sowohl die aerodynamische Geschwindigkeit als auch die Sinkgeschwin-
digkeit geregelt werden, fiihren Regelabweichungen zu einer kombinierten
Regelung von Nickwinkel und Motordrehzahl durch den zugrundeliegenden
TECS-Regler. Bei einer Verringerung der Motordrehzahl konnten jedoch ae-
rodynamische Nebeneffekte durch den plotzlich fehlenden Propellerabwind
identifiziert werden, die dazu fiihren, dass ein steigender Hohenruderaus-
schlag das bendtigte Nickmoment nicht mehr bereitstellt. Aus dieser Ana-
lyse wurde eine Anpassung des Regelalgorithmus abgeleitet. Es wurde in der
Abfangphase die Motordrehzahl auf eine konstante Drehzahl vermindert, die
jedoch grofser ist als die Leerlaufdrehzahl, um stets einen Propellerabwind
mit gleichbleibender Stromungsgeschwindigkeit zu gewéhrleisten. Gleichzei-
tig wird in dieser letzten Abfangphase in dem TECS-Regler der Pfadwin-
kel als Regelgrofse priorisiert. Somit wird effektiv keine Drehzahl mehr vom
TECS-Regler vorgegeben, sondern nur eine Nickwinkeleingabe in die inneren
Regelkreise vorgegeben. Dies gewéhrleistet in dieser letzten dynamischen Ab-
fangphase ein besseres Verhalten des Flugzeugs. Gleichzeitig wird auf diese
Weise in der bodennahen Phase die Sicherheit vor einem pl6tzlichen Ab-
sacken des Flugzeugs erhoht, da die longitudinale Trajektorienregelung in
dieser Endphase nur noch von dem geregelten Nickwinkel abhéngt.
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Abbildung 2: Hohenprofile fiir Landungen 1 - 3 mit den Parametern aus
Tabelle 1 bei unterschiedichen Hohenreglerparametern

Mogliche Parameter, die in dem Regleralgorithmus angepasst werden
konnten, sind jeweils die Sinkgeschwindigkeit und Horizontalgeschwindigkeit
wahrend des Anflugs und im Moment des Aufsetzens. Es wurden Landun-
gen mit unterschiedlichen anpassbaren Parametern (sieche Tab. 1 und 2) und
Hohenregler-Gains geflogen. Abb. 2 zeigt Landungen mit den Parametern in
Tab. 1. Im Allgemeinen wird in diesen Landeversuchen die Anflugtrajektorie
gut verfolgt.

Da an den Flugversuchstagen Winde von bis zu 20 km/h in Bodenni-
he vorherrschten, liegen die geflogenen Anflugtrajektorien nicht exakt auf
der Referenztrajektorie, sichtbar zum Beispiel an den héhere Abweichungen
im Bereich von 50m Hdéhe. Der Einbruch in der Héheninformation bei ca.
35m Hohe dahingegen ist erklarbar durch eine Baumgruppe, die die Radar-
Altimeter-Messung mafsgeblich beeinflusst.

Der rote Punkt bei einer Hohe von ca. 8m kennzeichnet den Beginn des
Abfangmandvers, respektive den Beginn der Phase 2 des Regleralgorithmus.
In der Abfangphase lassen sich einige Diskrepanzen in den Verldufen der
Landetrajektorien erkennen, die unter anderem von der Windstérke an dem
Versuchstag herriihren.



Wert Einheit

Vertikalgeschwindigkeit im Anflug h 4 -1,5 m/s
Aerodynamische Geschwindigkeit im Anflug V4 25 m/s
Vertikalgeschwindigkeit beim Aufsetzen hyp -0,2  m/s

Aerodynamische Geschwindigkeit beim Aufsetzen Vr 20,83 m/s

Tabelle 1: Finale Parameter der Abfangphase in Landungen 1-3

Wert Einheit

Vertikalgeschwindigkeit im Anflug h 4 -1,3  m/s
Aerodynamische Geschwindigkeit im Anflug V4 25 m/s
Vertikalgeschwindigkeit beim Aufsetzen hyp -0,2  m/s

Aerodynamische Geschwindigkeit beim Aufsetzen Vy 20,83 m/s

Tabelle 2: Finale Parameter der Abfangphase in Landung 5

Abb. 3 zeigt eine weitere Landung mit einer leicht verdnderten Referenz-
trajektorie aufgrund des angepassten Vertikalgeschwindigkeitsparameters im
Anflug h4. Die vorgestellten Ergebnisse zeigen eine gute Performance fiir die
Landung auf einer bewegten Schlittenplattform, die sich der Bewegung des
Fliegers anpasst. In den letzten 3-5 Sekunden vor dem tétséchlichen Auf-
setzen — das entsprichen einer horizontalen Distanz von 60 bis 125 m — ist
der Abstand zum Boden sehr gering. Das Rendezvous des Fliegers und der
Schlittenplattform erfolgt deutlich vor dem Aufsetzen und die physikalische
Verbindung des Flugzeuges zu der Schlittenplattform sollte kurz vor dem
Aufsetzen passieren.

Im Zeitraum vom 25.10.2023 bis zum 27.10.2023 wurden die finalen Flug-
versuchskampagnen in Rotenburg (Wiimme) von den Projektpartner durch-
gefithrt. DLR hat an diesen Versuchen nicht teilgenommen, hat aber bei der
Vorbereitung mitgearbeitet und bei der Auswertung und Analyse der Ergeb-
nisse teilgenommen. Im Konsortium wurde entschieden, sdmtliche Lande-
versuche bei den abschliessenden Experimenten auf einer virtuellen Lande-
plattform durchzufiihren. Ein echtes Aufsetzen im OPV-Modus! wurde vom
TUV nicht zugelassen und der Betrieb im UAV-Modus wurde als zu aufwen-

LOPV-Modus - Optional Piloted Vechicle Modus. In diesem Modus wird das Flugzeug
komplett durch den Autopiloten gesteuert. Der Pilot sitzt aber im Cockpit und kann die
Steuerung jederzeit iibernehmen.
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Abbildung 3: Hohenprofile fiir Landung 5 mit Parametern aus Tabelle 2

dig eingestuft, da Flugversuche im Ausland (wie urspiinglich geplant) notig
gewesen wiren und dies aufgrund der allgemeinen Corona-Situation stark er-
schwert war. Das Ziel bei dieser Vorgehensweise bestand darin, den gesamten
Landevorgang zu validieren, allerdings ohne den finalen physischen Kontakt
zwischen Flugzeug und Schienenplattform. Dazu wurde eine kiinstlich erzeug-
te, virtuelle Hohendifferenz eingefiihrt, wobei ein Offset auf die tatdschlichen
Messdaten des Radar-Altimeters addiert wurde. Dabei wird aus Sicht des
Flugreglers eine echte Landung durchgefiihrt, alle Flugphasen werden voll-
stdndig durchflogen. In der letzten Phase der virtuellen Landung sollen sich
Flugzeug und Landeplattform synchron bewegen, so dass ein Absetzen des
Flugzeuges moglich wére. In einer Zusammenarbeit mit Elektra Solar wurde
eine virtuelle Landung fiir das Autopilotensystem entwickelt und implemen-
tiert. DLR hat die entwickelte virtuelle Landung in der SIL-Simulation vor
den Flugexperimenten getestet.

Abbildung 4 zeigt die Landetrajektorie einer virtuellen Landung bei den
finalen Flugexperimenten. Das Flugzeug niher sich aus groferer Hohe mit ei-
ner konstanten Sinkrate (lilane Linie, k). Die im Regler berechnete Sollhche
(hsonr) ist hellgriin dargestellt. Der Anstieg der Sollh6he bis ca. Sekunde 12
ergibt sich daraus, dass sich das Flugzeug bis dahin noch im Gegenanflug be-
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Abbildung 4: Landetrajektorie einer virtuellen Landung

funden hat und der relative Abstand zum Aufsetzpunkt daher erst abnimmt
und dann nach Vollendung der letzten Kurve wieder zunimmt (die aus der
vordefinierten Trajektorie abgeleiteten Reglervorgaben sind eine Funktion
der Relativposition zum Aufsetzpunkt). Bei einer Héhe von ca. 60m wird die
virtuelle Landebahnhdhe aufaddiert, was zu einem Sprung in der Flughohe
fiihrt. Bei einer Hohe von ca. 30m ist ein weiterer kleiner Sprung zu erkennen,
welcher sich aus einem abrubten Anstieg im Geldnde vor dem Flugfeld er-
gibt (dies wurde mittels eines Hohenprofils aus Google-Earth validiert), das
Radar-Altimeter misst dabei den relativen Abstand zum Boden. Der Ab-
fangbogen wird bei einer Hohe von ca. 15m eingeleitet und endet bei einer
Hohe von ca. 7Tm iiber Grund, dies entspricht auch der finalen Flughche der
virtuellen Landung, die ebenfalls mit 7m definiert wurde. Es ist deutlich zu
sehen, wie die zuvor konstante Fluggeschwindigkeit ab dem Beginn des Ab-
fangbogens abnimmt, wihrend der Flugbahnwinkel v stetig zunimmt (auch
erkennbar als Kriimmung im Héhenverlauf). In Abbildung 5 ist die synchrone
Flugphase des oben beschriebenen Versuches zu sehen.

Fiir die finalen Flugversuchskampagnen in Rotenburg, hat DLR den Lan-
deregler fiir eine abschliessende Optimierung vorbereitet. Diese Optimierung
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Abbildung 5: Flugphase mit einer synchronen Bewegung des Flugzeuges und
der Landplattform

wurde in den Experimenten von Elektra Solar durchgefiihrt. In den Expe-
rimenten konnte eine gewiinschte Qualitit der Regelung reproduzierbar er-
reicht werden. Am Ende der Flugversuchskampagnen wurde die virtuelle Lan-
dung fiinf mal wiederholt. Die Trajektorien und die Qualitdt der Regelung
entsprachen der Abbildung 4.

Fail-Safe System

Es wurde ein Fail-Safe System entwickelt und in das Steuerungssystem des
experimentellen Flugzeuges von Elektra Solar integriert. Im Falle von un-
vorhergesehenen Ereignissen oder grofseren Abweichungen von der geplan-
ten Trajektorie soll das Fail-Safe System den Landevorgang unterbrechen
und automatisch einen neuen Anflug kommandieren. Wenn das nicht mog-
lich ist, soll das Flugzeug in einen vordefinierten sicheren Zustand (Anflug
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zur Landung auf der Ersatzlandebahn) iiberfiihrt werden. Das Fail-Safe Sys-
tem basiert auf einer Zustandsmaschine, die relative Positionierungsfehler,
Relativgeschwindigkeiten sowie die Kommunikation zwischen Fluggerédt und
Bodensystem iiberwacht. Es wird eine vorausschauende Berechnung des Lan-
devorgangs durchgefiihrt und die minimale erforderliche Rendezvous-Strecke
bestimmt. Wenn die berechnete Strecke wegen der verbleibenden Léange der
Schienenbahn durch die Schlittenplattform nicht mehr realisierbar ist, wird
der Landevorgang unterbrochen. Es wird eine Sequenz fiir das Durchstarten
des Flugzeuges automatisch aktiviert. An der Bodenstation wird dieser Vor-
gang visualisiert. Der Operator hat in diesem Fall zu entscheiden, ob noch
ein Landeversuch durchgefiihrt wird oder das Flugzeug auf einer Ersatzlan-
debahn (im Projekt eine Graspiste parallel zur Schienenbahn) landen soll.

2.2 Die wichtigsten Positionen des zahlenmafiigen Nach-
weises

Die Projektmittel wurden fiir das Personal ausgegeben. Die Aufwénde fiir die
Hardware bei der Integration der Algorithmen in das exerimentelle Flugzeug
hat Elektra Solar getragen. Die Projekttreffen an denen DLR teilgenommen
hat, wurden wegen Corona-Situation online durchgefiihrt, somit sind keine
Reisekosten entstanden. Die Flugversuche fiir die Validierung und Optimie-
rung der Algorithmen wurden in der Ndhe des Standortes durchgefiihrt.

2.3 Die Notwendigkeit und Angemessenheit der geleis-
teten Arbeit

Die vom DLR geleistete Beitrdge haben die Implementierung und die expe-
rimentelle Validierung des gesamten Systems ermoglicht. Trotz des Perso-
nalmangels konnte DLR die Hauptaufgaben vollstandig abarbeiten und die
entsprechenden Beitrége leisten. Der Landeregler konnte nicht nur in Simula-
tion, sondern auch in den Flugexperimenten, zuerst bei der Optimierung als
alleinstehendes Moduls und spéter auch im Gesamtsystem bei den finalen
Experimenten untersucht und validiert werden. Die im Antrag vorgeschla-
gene und auch umgesetzte Vorgehensweise hat die Implementierung und die
praktische Validierung eines dufserst komplexen Systems bestehend auf einem
Flugzeug und einer Schienenplatform ermdoglicht. Trotz der Corona-Situation
und den allen damit verbundenen Umsténde war es moglich die ambitionier-
ten Ziele des Projektes zu erreichen.

12



2.4 Das voraussichtliche Nutzen und die Verwertbarkeit
des Ergebnisses

Aus wissenschaftlicher Seite ist die erfolgreiche praktische Validierung der
entwickelten Algorithmen zur prazisen Landung und der Erfahrung aus dieser
Entwicklung von grofer Bedeutung. Das tiefe Verstdndniss der Zusammen-
hénge in der Hochleistungsregelung eines realen Flugzeuges konnte nur in
einer Verbindung der theoretischen Behandlung der Algorithmen mit realen
Flugexperimenten gewonnen werden. Diese Erfahrung kann auf andere Be-
reiche z.B. Regelung und Betrieb von HAP (High Altitude Platform) iiber-
tragen werden. Weiter kann das entwickelte Landeverfahren bei den unbe-
mannten Flugzeugen fiir eine Landung auf den kurzen Landebahnen benutzt
werden. Mit dem Verfahren lisst sich das Konzept STOL (Short Take-Off
and Landing) realisieren — die entsprechenden Eigenschaften des Fluggeriites
vorausgesetzt. Damit kann man in der Zukunft z.B. ein kleines elektrisches
Shuttle-Flugzeug auf das Dach eines Supermarktes landen.

Die entwickelten Algorithmen kénnen in Assistenzsystemen fiir eine Not-
landung verwendet werden. Bei einem Ausfall des Antriebes in kleineren
Flugzeugen sollen solche Assistenzsysteme eine prizise Landung auf einem
naheliegenden Platz berechnen und durchfiihren bzw. den Piloten bei der
Durchfithrug der Landung anweisen kénnen. Diese Anwendung wird weiter
in Zusammenarbeit mit Elektra Solar verfolgt.

Die Verwertung der Ergebnisse wird auch durch Veroffentlichungen in
internationalen Fachzeitschriften stattfinden. Dariiber hinaus werden die Er-
gebnisse genutzt, um die Folgeprojekte im Bereich Landesysteme fiir fahr-
werkslose UAV und OPV zu konzepieren und durchzufiihren.

2.5 Die von dritter Seite bekannt geworden Ergebnisse,
die fiir die Durchfiihrung des Vorhabens relevant
sind

Sind keine bekannt geworden.

2.6 Die geplanten Veroffentlichungen des Ergebnisses

Die vom DLR entwickelten Algorithmen und Verfahren konnten nur im Zu-
sammenspiel mit allen Komponenten des Systems auf Praxistauglichkeit tiber-
priift werden. Diese Uberpriifung wurde in den finalen Experimenten im Ok-
tober 2023 durchgefithrt. Aus diesem Grund wurden die Ergebnisse in den
fritheren Phasen des Projektes nicht veroffentlicht. Es ist geplant, die Ergeb-
nisse des Projektes mit Projektpartner in einem der Fachzeitschriften (z.B.
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Journal of Field Robotics, Journal of Intelligent and Robotic Systems) zu
veroffentlichen.
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