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Zusammenfassung

In diesem Paper soll die Flugleistung eines elektrischen Vertical-Take-Off-and-Landing-Vehikel (eVTOL) mit
einer Starrfliiglerkonfiguration, welches durch zwei Impeller angetrieben wird, in der Simulation analysiert wer-
den. Das vorgestellte eVTOL besitzt eine Schubvektorsteuerung am Hauptantrieb, sowie zwei Schubvektoren,
welche durch die Abzapfluft des Hauptantriebs versorgt werden, an den beiden Fllgelspitzen. Die Flugrege-
lung wird durch einen Performance Evaluation Controller (PEC) bereitgestellt, der auf dem Prinzip der nicht-
linearen dynamischen Inversion (INDI) basiert. Diesem Regler stehen alle relevanten Flugzustandsinforma-
tionen fehlerfrei und vollstandig zur Verfiigung, wodurch eine Bewertung der Flugleistungen ermdglicht wird.
Dariiber hinaus wird eine Bewertung der Regelungsstrategie durchgefiihrt, die einen weichen Ubergang zwi-
schen den wesentlichen Flugphasen ohne diskrete Umschaltvorgange ermdglicht.
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1. EINLEITUNG

Elektrisch angetriebene Luftfahrzeuge mit einer
Vertical-Take-Off-and-Landing-Fahigkeit  (eVTOLs)
finden vielfaltige Einsatzbereiche in privaten, wirt-
schaftlichen und militdrischen Sektoren, da sie ein
breites Einsatzspekirum abdecken kdnnen. Bei-
spielhafte  Anwendungen sind Lieferdienste, aber
auch Aufklarungs- oder Uberwachungsmissionen [1].
Durch die elektrischen Vortriebskonzepte spielen
Effizienz und somit verlustarme Flugbewegungen mit
Blick auf die Energiebilanz einen wichtigen Faktor fir
das Anforderungsprofil des eVTOLSs.

Das Missionsprofil eines eVTOLs lasst sich generell
in drei Flugphasen unterteilen: Schwebeflug, aerody-
namischer Flug und Transitionsphase. Im Schwebe-
flug (Hover) wird die Gewichtskraft des Luftfahrzeugs
rein Uber den Schub kompensiert. Eine Lageénde-
rung des Systems erfolgt in diesem Fall (iber die An-
derung von Richtung und Stérke der Schubvektoren.
In der aerodynamischen Flugphase (Wingborne) ist
die Vorwartsgeschwindigkeit des Luftfahrzeugs groB
genug, dass es durch den Auftrieb der aerodynami-
schen Flachen in der Luft gehalten wird und wie ein
konventionelles Flachenflugzeug operiert.

Beide Phasen werden durch die Transitionsphase
verbunden, in welcher mit steigender Geschwin-
digkeit der Anteil der aerodynamischen Krafte und
Momente an der Kraft-/Momentenbilanz zunimmt.
Insbesondere diese Flugphase stellt hohe Anforde-
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rungen an die Regelungsstrategie, da es im Falle von
Windeinfluss keinen deterministischen Ubergang zur
aerodynamischen Flugphase gibt.

Um die Forderung nach guter Reglerperformance
Uber alle drei Flugphasen erflllen zu kénnen, kommt
im vorliegenden Fall ein Regelungskonzept basie-
rend auf dem Prinzip der inkrementellen nichtlinearen
dynamischen Inversion (INDI) zum Einsatz, welches
auf diskrete Umschaltvorgange zwischen den einzel-
nen Flugphasen verzichtet. Diese Vorgehensweise
hilft bei der Vermeidung von Transienten, die durch
Umschaltvorgéange zwischen dezidierten Reglerkom-
ponenten flr Hover- und Wingborne-Phase entstehen
kénnen.

Der hier vorgestellte Performance Evaluation Control-
ler (PEC) hat als vollstandiger Simulationsregler ab-
solute Kenntnis Gber alle relevanten Flugzustandsgré-
Ben und deren Ableitungen und erlaubt somit eine Be-
urteilung der Flugleistungen des Systems auf Basis
der Flugphysik.

2. KONFIGURATION UND FLUGSIMULATION

In diesem Kapitel soll zunachst das Konzept des
eVTOLs vorgestellt werden. Dazu werden das
Antriebskonzept und die Effektoren des Vehikels er-
lautert. Auch das angedachte Missionsszenario wird
dem Leser prasentiert. Als Abschluss wird die Si-
mulationsumgebung fur die vorliegenden Ergebnisse
erortert.
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2.1. eVTOL-Konzept

Das in Abb. 1 abgebildete eVTOL-Konzept ist ein
Starrfligler mit einer Spannweite von 1.8 m. Seine
maximale Abflugmasse betragt 8 kg mit der die
aerodynamische Abrissgeschwindigkeit bei 16 m/s
liegt.

Das Vehikel wird elektrisch von zwei Impellern an-
getrieben, die einen Gesamtschub von 120 N bereit-
stellen. Der Front-Impeller erzeugt Schub in Richtung
der negativen korperfesten z-Achse (z5), wéhrend die
Schubrichtung 4, des Haupt-Impellers mit Hilfe einer
verstellbaren Schubdiise zwischen 0° und 90° veran-
dert werden kann. Dadurch ist es mdéglich, die Wir-
kung dieses Antriebs zwischen positiver g (0°) und
negativer zp-Richtung (90°) zu variieren. Die Dreh-
zahlen werden mit w, respektive w, bezeichnet.

BILD 1. eVTOL-Konzept-Darstellung mit Effektoren

An den Fligelspitzen befinden sich zwei verstellbare
Schubdusen, welche durch den Abgasstrahl des
Hauptantriebs eine Kraft von bis zu 2 N an der
rechten (F'ywr 1) und linken (F'wr2) Fligelseite er-
zeugen. Primar sollen die Schubvektoren das Rollen
und das Gieren des eVTOLs im Hover beeinflussen.
Flr die Momentenerzeugung um die Gierachse kann
ein Ausschlag der rechten und linken Schubdiisen
(0wr,1, dwr,2) zwischen —30° und +30° erfolgen.
AuBerdem verflgt das eVTOL-Konzept tber die klas-
sischen aerodynamischen Steuerflachen, wie in Tab.
1 dargestellt.

Steuerflache ~ Ausschlag [°]
n  Héhenruder [—25 : 25]
¢ Seitenruder [—30 : 30]
¢ Querruder [—25 : 25]

TAB 1. Steuerausschldge der Kontrollflichen des

eVTOL-Konzepts

Die aerodynamischen Steuerflichen werden aus-
schlieBlich im mittleren bis hohen Geschwindigkeits-
bereich aufgrund ihrer mit der Fluggeschwindigkeit
steigenden Effektivitat genutzt.
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In Summe kann die absolute Krafte- und Momenten-
bilanz im kérperfesten Koordinatensystem im Schwer-
punkt des eVTOLs durch

(¥5), = (#6) , + (5) = (F%)
(115), = (M), + (M5), + (M5) .

mit den Indizes G flr die Gewichtskraft, A fir die ae-
rodynamische Kraft und P fir die Krafterzeugung der
Antriebe, beschrieben werden.

Der Schubvektor des Haupt-Impellers wird durch
die Koordinatentransformation zwischen seinem
Antriebs-System (P;-System), mit dem Scheitelpunkt
der Schubdiise als Referenzpunkt, zum B-System
erzielt:

cos(d1) O sin(dy)
(2) Mpp,, = 0 1 0
—sin(d1) 0 cos(dy)

Fir den Beitrag des resultierenden Moments ist der
Vektor vom Schwerpunkt zum Dusenscheitelpunkt
(r%Pn)p, sowie vom Disenscheitelpunkt zum Di-
senaustritt (777171 ) p - bekannt. Das Moment durch
den Antrieb des Haupt-Impellers ist daher:

(M8), = (65720 +Man 5730

Y x (FIGD1>B + (Mng)B ’

mit dem durch die Impellerdrehung verursachtem Mo-
e
ment (MTRP)B.

2.2. Missionsprofil

Das vorgestellte eVTOL ist mit einem Kamerasystem
ausgestattet, dass dazu dienen soll Waldbrande zu
observieren und zu detektieren.
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BILD 2. Typische Mission des eVTOLs
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Eine skalierte beispielhafte Mission, wie in Abb. 2 dar-
gestellt, kann aus unwegsamen Gelande durch einen
Operator erfolgen. Die Mission kann in vier wesentli-
che Abschnitte unterteilt werden:
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1) Im ersten Abschnitt beginnt die Hover-Phase.
Der Schubvektor des Hauptantriebs mit einem
Ausschlag von §; = 90° und der Front-Impeller
lassen das eVTOL senkrecht nach oben starten.

2) In einer sicheren Hbhe beginnt die horizontale
Beschleunigung. Dazu nimmt der Ausschlag des
Schubvektors §; ab und das Vehikel beschleunigt
in den Transitionsbereich. Dieser Bereich stellt
die komplexeste Flugphase dar, da zum einen
die eingesetzten Impeller den entsprechenden
Auftrieb leisten, gleichzeitig die aerodynamischen
Krafte und damit der aerodynamische Auftrieb
weiter zunehmen. Auch die Steuerflichen be-
kommen zunehmende Autoritat zur Kontrolle des
Flugzeugs, wahrend der Front-Impeller sukzessi-
ve abgeschaltet wird. Die Beschleunigung dauert
so lange an, bis das eVTOL oberhalb der Abriss-
geschwindigkeit fliegt und im Wingborne-Modus
(aerodynamischer Flug) in das Zielgebiet fliegt.

3) Im Zielgebiet beginnt die Hauptmission des
eVTOLs. Das Zielgebiet wird umkreist und das La-
gebild wird an den Operator gesendet. Aufgrund
von Beobachtungen kénnen sich optionale Ziele
ergeben.

4) Die letzte Phase ist die Ruckkehr des Vehikels zu
seiner Ausgangsposition.

2.3. Systemsimulation

Die Flugleistung und die Regelstrategie sollen in der
Simulation abgebildet werden. Die Simulation besteht
dabei aus dem Performance Evaluation Controller
und der realistischen Abbildung des Flugzeugs, wie
in Abb. 3 dargestellt wird. Zur automatisierten Durch-
fihrung einer Mission wird ein Autopilotenmodell
eingesetzt, welches hier nicht dargestellt ist.

Die Dynamik des Flugzeugs ist nichtlinear und kann
durch

@(t) = f(x(t), u(t)),
y = h(x(t)),

mit dem Zustandsvektor x(¢) und dessen Ableitung
#(t), dem Eingangsvektor u(t), dem Ausgangsvektor
y(t) sowie der Systemdynamik f(x(t),u(t)) und der
Ausgangsdynamik h(x(t)) abgebildet werden.

Die darin enthaltende Aktuatorendynamik kann als
Ubertragungsverhalten 2. Ordnung, also

(4)

(5) u(t) = Ga(s)  Uema(t)

mit der Ubertragungsfunktion G 4(s) und dem kom-
mandierten Eingangsvektor u..,4(t) beschrieben wer-
den.

3. PERFORMANCE EVALUATION CONTROLLER

Kern der ausgelegten Regelungsstrategie ist der
PEC, welcher auf dem Prinzip der inkrementellen
nichtlinearen dynamischen Inversion (INDI) basiert.
Der PEC verfligt Uber die Zustdnde und deren
Ableitungen des eVTOLs.

3.1. Inkrementelle nichtlineare dynamische Inver-
sion (INDI)

Die Zustandsanderung eines Systems um seinen Re-
ferenzzustand +Jxo kann als Taylor-Reihe beschrie-
ben werden [2]:

. Of(x,u
w+5w0%‘f(w0,u0)+% - (x — x)
(6) sorto
+M - (u —ug) + h.ot.,
ou 0.0

mit den ReferenzgréBen fir die Zustande x, und dem
Eingangsvektor u,. Fir die Anderung der Ausgangs-
gleichung

h

@) o =~

- X

o

und Gl. 6, fihrt dies zu:
(8) y = '-l)O + A(m07 uO) + Aﬂ? + B(m07 'U,O)A’U,

Die System- und Eingangsmatrix A und B bilden
dabei die partiellen Ableitungen nach den Zusténden
und EingangsgréBen. Das in GIl. 8 beschriebene
System ist Eingangsaffin, weil die Annahme ei-
nes schnellen Reglers (Gr6Benordnung 10~3s) und
schnelle Aktuatoren vorausgesetzt werden. Durch
diese Betrachtung lautet die Lésung [3]:

(9) Yo = Yo + B(x0, uo)Au.

Die Pseudo-SteuergroBe v ist aquivalent zu der Aus-
gangsableitung, also v = y. AuBerdem wird die Ab-

. Flugzeug
Au u Systemdyn.
Yema BEG j_md cmd; Ak_tuatorendyn. &= foou) | Yy
T u= G4(S) * Upmg y = h(x) 5 [x]
u Colx

BILD 3. Systemsimulation mit Regler und Flugzeugabbildung
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leitung der AusgangsgréBe als gewilnschte Voraus-
setzung definiert, damit v 4.5, = 9., und die Gl. 9 um-
geschrieben werden kann zu:

(10) Vies — Vo = BAucma,

mit der gewlinschten Pseudo-SteuergréBe v4.s und
der Referenz-Pseudo-SteuergréBe v(. Die Eingangs-
matrix B beschreibt den Einfluss der Effektoren auf
die jeweilige Pseudo-SteuergrdBe. Die Umsetzung
der Jacobi-Matrix kann durch die Pertubation der Ein-
gangsgréBen fir eine vorhandene Systemdynamik
hergeleitet werden. Die inkrementelle Steuereingabe
Au.mg bewirkt schlussfolgernd eine inkrementelle
Anderung der Pseudo-SteuergrdBe, sodass Gl. 10 zu
folgendem Ausdruck umgeschrieben werden kann:

(11)

Im Falle von Uber- oder unteraktuierten Systemen, ist
die B-Matrix nicht quadratisch. Bei der Umstellungen
nach

Aljdes = BAucmd.

(1 2) Aucm,d - B+Ayd687

wird eine Pseudoinverse mit der Notation ” + 7 bend-
tigt. Wie in Gl. 12 dargestellt, fahrt die L6sung nun zu
einer inkrementellen Anderung der Effektoren mit der
Kommandierung der Pseudo-SteuergréBen.

3.2. PEC-Struktur

Die Gesamtstruktur des PECs ist in Abb. 4 darge-
stellt und weist die typische INDI-Struktur mit einem
Reference Model (RM), dem Error Controller (EC),
der Controll Allocation (CA) und dem On-Board
Plant Model (OBPM) auf. Ein weiteres Element, der
Estimation-Block (F), dient der Ubersetzung der
Zustandsinformationen fir den Regler.

AuBerhalb der Kernstruktur generiert das Commands
Mapping (CM) die EingangsgréBen y.,,,, fir das RM.
Die Pilotenkommandos werden den jeweiligen Flug-
phasen intuitiv angepasst [4].

Die Vorgaben sind unter anderem die Geschwin-
digkeitsvorgaben im Control-System (C-System),
einem gegenldber dem North-East-Down-System
(O-System) um den Gierwinkel ¥ gedrehtem Koor-
dinatensystem. Fir das Pilotenkommando y,, .,,,4 gilt

V]

0

yp7cmd = (wg)g

XK

cmd

im Wingborne-Flug, mit der absoluten kinematischen
Geschwindigkeit |V|x und der Geschwindigkeit
(w$)E in Richtung der zc-Achse. Die Richtungsan-
derung wird hier Uber die Kursanderung x x realisiert.
Im Hover-Modus hingegen sind die Pilotenvorgaben
durch

(u

QXA
QO QF Ql

)
)

(14) Ypemd = ((Z;

- xQ

cmd

mit den Geschwindigkeiten (uf )&, (v§)E, (wH)E im
C-System, sowie der Anderung des Gierwinkels ¥
reprasentiert. Diese Steuerung nach [5] stellt die in-
tuitive manuelle Ubernahme und Steuerung des Ope-
rators sicher. Im CM werden diese Geschwindigkeits-
vorgaben dann fiir das RM Ubersetzt:

(15)
cmd

Im Folgenden sollen nun die einzelnen Elemente des
PECs erlautert werden.

|\
>
<

: i Vref Vdes Ay, +myv,cmd i
: ? \ - i
Yp,cmd | >l RM : ¢ " + u ) CA Au u .
o [ Yemd o Vee 1 oo
BC A
H | OBPM Cy ;
X ] 1
i . l

BILD 4. PEC-Regler-Struktur mit Command Mapping

©2021



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2021

3.2.1. Reference Model

Hauptaufgabe des Reference Models (RMs) be-
steht in der Erzeugung der Sollirajektorien der
KommadogrdBen und deren Ableitungen bis hin zum
geforderten relativen Grad (RD) unter Bericksichti-
gung der Systemdynamik. Der Aufbau besteht dabei
aus zwei entkoppelten Referenzmodellen, einer &u-
Beren und inneren Schleife, das dem Prinzip einer
klassischen Kaskade entspricht. Das RM berechnet
die Pseudo-SteuergréBen v,.; und ReferenzgréBen
entsprechend der gewlinschten Solldynamik, welche
durch Zeitkonstanten (RD1) oder eine Kombinati-
on von Eckfrequenz und relative Dampfung (RD2)
festgelegt wird.

Die aus dem CM abgeleiteten Geschwindigkeits- und
Kursanderungsangaben uber y,, ..., fihren im RM

zum Ausgang
Vyef = [ ‘| ’
ref

mit den Lastfaktoren no und den kérperfesten
Drehratenbeschleunigung w. Nach Gl. 16 wird in
der auBeren Schleife die Geschwindigkeitsvorgabe
nach Gl. 14 und 15 in Lastfaktoren umgesetzt. Die
Geschwindigkeitskommandos in y,,,, werden durch
eine Ubertragungsfunktion 1. Ordnung nachgestellt,
was wie bereits erwahnt einem RD1 entspricht. Ein
interner Error Controller in der &uBeren Schleife
ermittelt
]ref

(17)
mit einer Gewichtungsmatrix k. . und der komman-
dierten Geschwindigkeit (Vﬁ)gcmd. Wie anhand GI.

17 festzustellen ist, wird ¥ durchgeschleust. Die Re-
ferenzlastfaktoren n¢ .5 ergeben sich aus

(16) no
w

ke,ref ((V%)g,cmd - V?()g,ref)

ycmd =
[ v

mit der Gravitationsbeschleunigung g, im O-System

und der kinematischen Winkelgeschwindigkeit
(wRc zwischen O- und C-System, notiert im

C-System [6].
Diese Rotation kann simpel mit
0

0
¥

(19) (W) e =

beschrieben werden. Das bedeutet, dass die kom-
mandierte Anderung des Gierwinkels ¥, eine An-
derung des Lastfaktors (n,)c entlang der yc-Achse
bedeutet. Es folgt daher aus den GI. 18 und 19 der
Zusammenhang:

EC

1 . G
)C,cmd

(ny)e = 2| (0%

(20) + Wema - UIG()g,ref :
Damit wird mit Gl. 20 der Kurvenflug im Wingborne-
Flug eingeleitet, sodass in einem Bank-to-Turn Mané-
ver ein Rollen eingeleitet wird und das eVTOL seinen
Kurs &ndert.

Die innere Schleife des RMs bildet die Winkelbe-
schleunigungen um die kérperfesten Flugzeugach-
sen als Referenzgr6Be ab. Dazu werden Virtual
Control Inputs (VCls) definiert, die aus der Allokation
der Steuerinkremente der CA resultieren [5]:

o

(21 ) yy,cmd =

v,emd

Diese spiegeln mit den Kommandos des Rollwinkels
® und des Nickwinkels © die innerste KontrollgréBe
wieder, die sowohl im Hover, als auch im Wingborne-
Flug plausible FiihrungsgréBen darstellen.

Wahrend beispielsweise der Nickwinkel im Hover die
Geschwindigkeiten beeinflusst, kann dieser im Wing-
borne das Steigen des eVTOLs steuern. Durch Gl. 20
wird somit ein direkter Feed Forward fir die Kursan-

1[,¢.G o derung realisiert, sodass das Vehikel einen effizienten
noref = —|(V)Gema = Mco - go+ Kurvenflug ausfihren kann.
(18) In der inneren Schleife, wie in Abb. 5, werden die
(W9 e x (ng;)gmf] kommandierten Eulerwinkel nach Gl. 21 durch ein Sy-
stem 2. Ordnung mit den ReferenzgréBen fir die Bil-
S Ifref
PN [O]ref "I_’
o Strap-Down/
0 State
g Integration
ref ®
wref
. & Ian],')rse Strap-
Yoema | Attitude RM || SOWH/
v tate ) vref
ref Integration ref
Yemd

BILD 5. Kernstruktur des inneren RMs zur Lageregelung
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dung von & und © genutzt. Das nach Gl. 15 erzeugte
¥ kann durch ein System 1. Ordnung nach ¥ abge-
leitet werden.

Mithilfe der inversen Strap-Down-Gleichung werden
die Winkelbeschleunigungen der kérperfesten Ach-
sen als innerste KontroligréBe (w%”)% errechnet.
Durch Integration ergeben sich daraus die kérper-
festen Drehraten (w@P)p mit den Elementen der
Rollrate p, der Nickrate g und der Gierrate r.

Durch das Anwenden der Strap-Down-Gleichung
kdnnen die ReferenzgréBen aus Eulerwinkelableitun-
gen und mit der Integration die Eulerwinkel selbst
ermittelt werden und den kommandierten Eulerwin-
keln zugefihrt werden.

Die innere Schleife besitzt somit den RD2 mit der die
Momentendynamik und den daraus resultierenden
Lagewinkeln.

3.2.2. Error Controller

Die Regelabweichungen zwischen Referenztrajekto-
rie aus dem RM und der Zustandsabschatzung aus
dem Estimator resultiert im EC zu

Vee = KP : (érr’f _é)a

mit der Pseudo-SteuergréBe v.. aus dem EC , dem
proportionalen Reglerfaktoren K p und den externen
Zustanden &, ., aus dem RM, sowie £ aus der Zu-
standsschéatzung. Die externen Zusténde bestehen
aus den Eulerwinkeln, den koérperfesten Drehra-
ten und den kinematischen Geschwindigkeiten im
C-System:

(22)

==
QX0

g
NLﬁ\/ S—
Qm Q=T Qy

8
%

80

S
=W

HH

B
e
X
%

@

)

e
=W
%

ref

Die Pseudo-SteuergréBen aus dem RM und dem EC
aus Gl. 16 und 22 bilden die gewilinschte Pseudo-
SteuergréBBe vges:

(24) Vdes:Vec+Vref-

3.2.3. On-Board Plant Model

Die Flugzeugdynamik wird im OPBM des Reglers ab-
gebildet um die B-Matrizen, also den Einfluss der ein-
zelnen Effektoren auf die Pseudo-SteuergréBen wie
in Gl. 12 aufgefihrt, zu ermitteln. Unter Verwendung
der geschatzten Zustande & und der geschéatzten Ein-

gangsgréBen @ werden die B-Matrizen nach
(25) LT
Csa’ ¢ s’
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gebildet [7]. Die Indizes stehen fur die Pseudo-
SteuergréBen v und die Constraints c¢. Die Lineari-
sierung erfolgt nach Gl. 25 mittels Pertubation der
EingangsgroBen um Aw. Die EingangsgréBen sind
die Steuerflachen, die Impeller, die Schubvektoren
des Vehikels und die VCls.

3.2.4. Control Allocation

Die Control Allocation (CA) allokiert die Steuerinkre-
mente Awu.,,q nach Gl. 12 fir die Aktuatoren und
die VCls in der inneren Schleife des PECs. Die in
diesem Paper untersuchte Konfiguration besitzt zwolf
Effektoren inklusive der VCls, mit welchen sechs
Pseudo-SteuergréBen entsprechend GIl. 16 beein-
flusst werden sollen. Dementsprechend handelt es
sich um ein Oberaktuiertes System, welches neben
der reinen Control-Allocation (ber die Inversion der
B,-Matrix auch die Verwendung von Constraints
erforderlich macht.

Die Ldsung der Gleichung 12 wird immer ein norm-
minimaler Ansatz sein, der dazu fihren kann, dass
Effektoren in die Saturierung fahren und die Pseudo-
Steuerkommandos nicht erreicht werden. Eine Abhilfe
kann mit einer Redistributive Scaled Pseudo Inverse
(RSPI) nach [8] geleistet werden. Aufgrund der Sa-
turierungsgrenzen des Aktuators oder des maximal
zulassigen Inkrements pro Zeitschritt, kbnnen die er-
reichten Pseudo-Steuerinkremente Avg., unter Um-
standen nicht erreicht werden.

Im Falle der RSPI werden die entsprechenden Spal-
ten der B-Matrix eliminiert und es wird versucht, die
Differenz von Av und Avg4.s mit Hilfe der verbliebe-
nen Aktuatoren zu erreichen. Dies geschieht iterativ,
bis entweder alle Inkremente saturiert sind oder aber
das Av,. erreicht wurde.

3.2.5. Constraints

Aufgrund der Tatsache, dass das betrachtete Flugge-
rat Gberaktuiert ist, d.h. mehrere Effektoren beeinflus-
sen die gleichen Pseudo-SteuergréBen, kénnen und
muissen zusatzliche Randbedingungen (Constraints)
definiert werden, die eine sinnvolle Kombination
von Effektoren zum Erreichen der gewlinschten

Flugzustdénde gewahrleisten. Die Berlcksichtigung

der Constraints verandert dabei die durch die RSPI

erreichten Pseudo-SteuergréBen nicht, da diese im

Nullraum von B, erfolgt. [9]

Fir das eVTOL kommen folgende Constraints zum

Einsatz:

1) In der Transitionsphase soll der Nickwinkel ©
anndhernd 0° aber grundsatzlich positiv sein.
Somit wird eine mdgliche Lésung der CA ver-
hindert, dass eine Abwaéartsbewegung der Nase
die bendtigte Beschleunigung im Hover bedeutet
und in Folge dessen ein negativer Anstellwinkel
« entsteht. Gleichzeitig soll der Front-Impeller
weitestgehend minimal genutzt werden. (Gl. 26)

2) Im Transitionsbereich und hdheren Geschwindig-
keiten soll der Front-Impeller sukzessiv herunter-
gefahren werden. Die Nickbewegung wird bei ho-
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heren Geschwindigkeitsbereichen effektiver durch
das Héhenruder kontrolliert. (Gl. 27)

3) Je hoher die Geschwindigkeit des eVTOLs ist,
desto hoher ist die Krafterzeugung der Steuer-
flachen. Im niedrigen Geschwindigkeitsbereich
sollen die Steuerflaichen daher nicht genutzt
werden. (Gl. 28)

4) In der Hover-Phase soll die Schubvektorsteuerung
des Haupt-Impellers maximal ausgeschlagen blei-
ben. (Gl. 29)

5) Gleichzeitig soll die Schubvektorsteuerung des
Hauptantriebes im Wingborne-Flug konstant bei
0° gehalten werden und die Geschwindigkeit
maBgeblich durch die Motordrehzahl w, reguliert
werden. (Gl. 30)

Diese funf Constraints werden durch die folgenden

Gleichungen beschrieben:

~ 2
@)  a=0-) ((9?) ,

(30)

65:)\<6151 )

Der Blending-Faktor A wird in Abhangigkeit der Flug-
geschwindigkeit mit einer Sigmoid-Funktion ermittelt
(A = 0: Hover; A = 1: Wingborne).

4. SIMULATIONSERGEBNISSE

Anhand einer typischen Mission, wie in Abb. 6 dar-
gestellt, soll in diesem Kapitel die Performance des
PECs und die daraus abgeleiteten Flugleistungen be-
wertet werden.

Zu Beginn der Mission startet das eVTOL am
Startpunkt, wie in Abb. 7 in einem lokalen Koordina-
tensystem dargestellt wird, aus einer H6he von 0 m.
Im Hover-Modus steigt das Vehikel auf eine sichere
Abflughéhe von 5 m, ehe die Beschleunigung in Flug-
richtung erfolgt. In der Transitionsphase erfolgt eine
Beschleunigung auf eine Geschwindigkeit oberhalb
der Strémungsabrissgeschwindigkeit, um so einen
nahtlosen Ubergang in den Wingborne-Flug vorzu-
nehmen. In der Transitionsphase nimmt die Flughéhe
leicht zu, was mit einem positiven Nickwinkel durch
Gl. 26 zusammenhangt, sodass ein effektiver ae-
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rodynamischer Vorwartsflug frihestméglich erreicht
wird.

eVTOL Flight Path | 4
----- Area of Interest
#  Start

1000 F ' Waypoints

1200

800

ylncal (m]

0 200 400 600 800 1000 1200 1400

Xlocal [m]

BILD 6. Flugpfad zu der Area of Interest

Zum Beginn der Wingborne-Phase findet der Flug mit
einer Geschwindigkeit von 20 m/s statt. Es folgt ein
Steigflug auf eine Héhe von 30 m, um Uber die Weg-
punktnavigation in Richtung der Area of Interest zu
fliegen. Im Zielgebiet angelangt fihrt das Vehikel sei-
ne Observation durch, in dem es die Area of Interest
Uber verschieden Wegpunkte umkreist. Beim Errei-
chen von Wegpunkten wird eine Kursédnderung zum
n&chsten Wegpunkt durch einen Kurvenflug durchge-
fuhrt. Dies fUhrt zu einer geringen Abnahme der Flug-
héhe, welches nach dem Ausleiten der Kurve wieder
ausgeglichen wird (Abb. 7). Das Flugverhalten soll
in den folgenden Abschnitten genauer durchleuchtet
werden.

40

eVTOL Altitude
35F Tansition N
Turn (Waypoint)

50 100 150
time [s]

BILD 7. Fligh6he des eVTOLs liber die Flugzeit

4.1. Geschwindigkeitsanalyse

Die Geschwindigkeitsvorgaben und die tatsachlichen
Geschwindigkeiten des eVTOLs wahrend der Mission
sind in Abb. 9 abgebildet. Wahrend der Hover-Phase
im Zeitraum von 0 bis 16 s befindet sich das Flugge-
rat in einem Steigflug, bei dem es die Hohe von 5 m
erreicht. Das Kommando wird durch eine Geschwin-
digkeitsvorgabe von —0.5 m/s in (wf)E umgesetzt.
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Im Anschluss daran beginnt die Beschleunigungs-
phase und das Vehikel befindet sich in der Tran-
sitionsphase. Die Geschwindigkeitsumsetzung von
(uf)E erfolgt nahtlos und die Geschwindigkeit von 20
m/s wird nach 22 s der Mission erreicht. In der ver-
tikalen Geschwindigkeitskomponente (wk)E weicht
das eVTOL vom Kommando ab und fiihrt einen
leichten Steigflug durch. Die Zunahme der Héhe re-
sultiert aus dem positiven Nickwinkel, welcher unter
Verwendung des Constraint in Gl. 26 erzielt wird.

Im Anschluss an die Transitionsphase befindet
sich das eVTOL im aerodynamischen Flug. Der
Front-Impeller und die Schubvektorsteuerung an
den Flugelspitzen werden ab diesem Zeitpunkt nicht
mehr genutzt. AuBerdem betragt der Ausschlag der
Schubvektorsteuerung, wie Abb. 12 darstellt, 6; = 0°.
Es folgt der Steigflug auf die 30 m avisierte Flughdhe.
Die anschlieBenden Kursanderungen durch das Ein-
und Ausleiten eines Kurvenflugs erfolgt unter gerin-
ger Abweichung der kommandierten Hbhe, welches
konfiguationsbedingt nicht durch das Vehikel kom-
pensiert werden kann. Diese Abweichungen bleiben
Uber die gesamte Mission geringfligig.

[5{3— [deg]

Br| |

0 20 46 60 80 160 120 140 160 180
time [s]
BILD 8. Kinematischer Schiebewinkel Sk Gber die Flug-
zeit

Die Geschwindigkeit (vi)E weicht mitunter um —0.9
m/s ab. Diese Geschwindigkeitskomponente, in dem
sich mit der Flugzeugnase mit rotierenden C-System,
entsteht durch das Aufbauen eines Schiebewinkel 5.
Wie in Abb. 8 abgebildet, liegt der maximale Schiebe-
winkel § bei maximal —2.2°, sodass der ausgelegte
PEC eine aktive Kompensation des Schiebewinkels
bezweckt.

4.2. Fluglage- und Momentenanalyse

Im Folgenden sollen nun die Lagewinkel um Rollwin-
kel @, Nickwinkel © und Gierwinkel ¥ in Abb. 10 ge-
nauer betrachtet werden. AuBerdem werden in Abb.
11 die Drehbeschleunigungen, also die erbrachte Mo-
mentendynamik genauer beurteilt.

Das eVTOL halt im Hover-Modus und insbesondere
wéhrend des Steigens eine konstante Lage. Durch
das Initialisieren der Simulation ereignet sich ein ge-
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ringfiigige Anderung des Nickmoments, welche direkt
kompensiert wird.

In der sich anschlieBenden Transitionsphase wird,
wie bereits in Gl. 26 erwahnt, ein positiver Nickwinkel
von ca. 1° eingenommen. Daraus resultieren kleine
Nickmomente, welche auch durch die Anderung
der Schubvektorsteuerung ¢; hervorgerufen werden.
Abb. 12 zeigt am der Ende der Transition bis etwa
19 s, dass der Front-Impeller heruntergefahren wird
und die Schubvektorsteuerung auf §; = 0° fahrt. Die
daraus resultierende Momentenanderungen fihren
zu kleineren Abweichungen in der Nickachse, die
nun vollends durch die Steuerflichen kompensiert
werden mussen.

Das eVTOL befindet sich nun im Wingborne-Flug mit
dem primaren Ziel eine sicherer Flughdéhe von 30 m
aufzubauen. Dazu erfolgt der Steigflug mit der Zu-
nahme des Nickwinkels auf bis zu 9°. In der Nickach-
se wird dafiir eine Winkelbeschleunigung von 75 ©/s?
kommandiert.

Beim Durchlaufen der Wegpunkte werden fir die
Kursanderungen zu den nachfolgenden Wegpunkten
Kurvenfliige eingeleitet. Das Maximum des daraus
resultierenden Rollwinkels wird bei 30 ° erreicht. Das
Einleiten der Rollbewegungen wird um die Rollachse
mit bis zu 130 °/s? initilert, wobei das eVTOL dem
Kommando der inneren Schleife des RM nach Gl. 16
stets folgen kann.

Wie bereits im vorherigen festgestellt, resultieren ge-
ringe Abnahmen der Flughdhe durch den Kurvenflug,
sowie das Aufbauen eines Schiebewinkels, da das
Fluggeréat diese Mandver nicht vollends kompensie-
ren kann. Dieses Verhalten kann auch in der Momen-
tendynamik um die Gierachse beobachten werden.
Die Betrachtung der Winkelbeschleunigung in Abb.
11 stellt unter Beweis, dass die Umsetzung der Ma-
ndver vor allem um die Nick- und Rollachse prazise
umgesetzt werden. Um die Gierachse sind kleinere
Abweichungen wéhrend des Kurvenfluges beobacht-
bar. Das Giermoment wird hauptséchlich durch das
Seitenruder gesteuert, welches die Seitenbewegung
nicht vollstadndig umsetzen kann.

5. ZUSAMMENFASSUNG

In diesem Paper wurde das Konzept eines eVTOLs
mit einer Schubvektorsteuerung vorgestellt, dass
mithilfe einer INDI-basierten Regelung gesteuert
wird. Das Konzept bietet durch sein Antriebskon-
zept eine Vielzahl von Effektoren im Hover- und
Transitions-Modus.

In dem PEC sind die Pseudo-SteuergréBen durch die
Lastfaktoren in der duBeren und der Lageregelung
in der inneren Schleife eingesetzt worden. Dadurch
konnte gezeigt werden, dass die Auslegung des
PECs ohne diskretes Umschalten zwischen den
verschiedenen Flugphasen Hover, Transition und
Wingborne mdglich ist.

Mithilfe einer beispielhaften Missionen wurde die Um-
setzung der internen SteuergréBen lber das gesam-
te Spektrum dargestellt. Der PEC ist in der Lage die
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Geschwindigkeits- und Lagevorgaben in der Mission
adaquat umzusetzen. Vor allem in der Transition, also
der Wechselwirkung von Hover und dem aerodyna-
mischen Wingborne-Flug, konnten sichere Flugsitua-
tionen gewahrleistet werden. Unter anderem wurden
dazu aufschlussreiche Constraints prasentiert.

Im Wingborne-Flug wurde zudem der Schiebewinkel
beobachtet, welcher einer wichtiger Indikator fr
einen effizienten Flug darstellt. Es konnte dahinge-
hend gezeigt werden, dass selbst bei hohen Rollwin-
keln eine aktive Kompensation des Schiebewinkels
gewahrleistet wird. Die derzeitige Flugzeugkonfigu-
ration und die Regelstrategie zeigten eine geringe
Abweichung fir das Giermoment. Dies fihrte jedoch
zu geringen Auswirkungen auf die anderen komman-
dierten Flugzusténde, sodass ein sicherer Flug stets
gewahrleistet ist.

Durch die gewonnenen Erkenntnisse konnte gezeigt
werden, dass das eVTOL-Konzept fiir das Missions-
profil eingesetzt werden kann. Auf dieser Grundlage
kénnen nun weiterfilhrende Systeme in der Simu-
lation, wie etwa das Batteriemanagement oder das
Kamerasystem, sukzessive integriert werden. Da
das erprobte eVTOL-Konzept auch gebaut und in
der Realitdt erprobt werden soll, missen weitere
Regleruntersuchungen hinsichtlich  Stéreinflissen,
wie etwa Windfelder und realistische Sensordaten,
realisiert werden.
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