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Zusammenfassung

Innerhalb einer Forschungsflugkampagne im Winter 2015/16 hat die RWTH Aachen in Kooperation mit der Deutschen
Post DHL Group unbemannte Fliige mit dem Tiltwing-Fluggerat Paketkopter 3.0 zwischen Reit im Winkl und der Winkl-
moosalm durchgefiihrt. Der Paketkopter wird seit 2013 in Forschungs- und Entwicklungsprojekten mit dem Ziel entwi-
ckelt, schwierig zu erreichende Regionen mit eiligen Gutern zu beliefern. Fir den Flugbetrieb zwischen Reit im Winkl und
der Winklmoosalm wurden zwei modifizierte Packstationen als Start- und Landeplatz gewahit. Dieser Beitrag beschreibt
das fur die Landung auf einer Packstation nétige Prazisionslandesystem. Vor dem Hintergrund der fir dieses Szenario
charakteristischen Anforderungen und Tiltwing-spezifischer Flugeigenschaften wird das entwickelte Navigations- und
Regelungssystem vorgestellt. Die Beschreibung dieses Systems umfasst insbesondere die Erweiterung eines vorhande-
nen integrierten Navigationssystems um einen hochgenauen Real-Time-Kinematic-fahigen Global Navigation Satellite
System (GNSS) Empfanger, sowie die nétige lokale Infrastruktur zur Bereitstellung von GNSS-Korrekturdaten. Hinsicht-
lich des Regelungssystems liegt der Fokus auf dem Umgang mit Stéreinflissen, welche in unmittelbarer Umgebung des
Landeplatzes wirken. Dazu z&hlt vor allem die Windsituation, welche durch die bodennahe Grenzschicht und durch die
Umstrémung der Packstation mafRgeblich beeinflusst wird. Zur Erh6hung der Betriebssicherheit wurden Maflnahmen fiir
verschiedene Systemausfélle betrachtet, unter anderem das automatische Anfliegen von Ausweichlandeplatzen. Die
Erprobung des entwickelten Gesamtsystems umfasst wahrend der Testflugkampagne in Reit im Winkl Gber einhundert
vollautomatische Prazisionslandungen.

1. EINLEITUNG

Im Rahmen des Forschungsprojekts ,Paketkopter 3.0“
wurde vom Institut fur Flugsystemdynamik der RWTH
Aachen ein Flugsystem entwickelt, welches die automati-
sierte Belieferung von schwer erreichbaren Regionen mit
eiligen Gutern ermdglicht. Als konkretes Szenario wurde
die Strecke zwischen Reit im Winkl und der Winklmoosalm
in den Bayerischen Alpen ausgewahlt, wobei als Start-
und Landepunkte zwei modifizierte Packstationen dienten.
Dazu besalen die Packstationen jeweils eine quadrati-
sche Landeplattform mit Abmessungen von 3x3 m sowie
Systeme, die den vollautomatischen Be- und Entladepro-
zess (inklusive Batteriewechsel) des Fluggerdts ermdg-
lichten. Der Abstand zwischen den Stationen betrug

Nutzlastbehélter, der auch die Batterien enthalt, unterge-
bracht.

8,3 km bei einer Hohendifferenz von ca. 500 m.

Um die Flugstrecke energieeffizient zu Uberwinden und
gleichzeitig den Start- und Landevorgang von einer kom-
pakten Plattform durchfihren zu kénnen wurde ein Flug-
system mit Tiltwing-Konfiguration ausgewahit. Durch die
Méoglichkeit den Tragfligel mitsamt Antrieb zu kippen
vereint ein Tiltwing-Fluggeréat (Kippfligler) Vertical Take-
off and Landing (VTOL) Eigenschaften mit Energieeffizi-
enz und Schnelligkeit im Reiseflug, die mit denen von
Flachenflugzeugen vergleichbar sind. Weiterhin kann
wahrend des Schwebefluges der Wind durch das Kippen
des Flugels kompensiert werden, so dass im Gegensatz
zu einem Multikoptersystem eine Landung mit né&he-
rungsweise horizontalem Rumpf auch bei hohen Windge-
schwindigkeiten méglich ist. Der bei dieser Flugkampagne
verwendete ,Paketkopter 3.0“ (BILD 1) weist eine Spann-
weite von 2m bei einer maximalen Abflugmasse von
14 kg auf. Das Fluggerat kann eine Nutzlast von maximal
2 kg bei einer Reisefluggeschwindigkeit von 19 m/s trans-
portieren [12]. Die Nutzlast wird in einem entnehmbaren

©2016

BILD 1. Paketkopter 3.0 im Anflug auf die Packstation

Die Flugmission besteht aus folgenden Phasen. Nach
dem Abschluss des automatischen Beladeprozesses, wird
der Tiltwing von einem Manipulator in den Wind gedreht
und das Fluggerat hebt senkrecht ab. Auf den Startvor-
gang folgt ein Abflugmanéver, der den Ubergang zum
aerodynamisch getragenen Reiseflug einleitet. Der Abflug
erfolgt auf einem vordefinierten geradlinigen Pfad, welcher
unabhangig von der aktuellen Windrichtung ist [10]. Die
weitere Flugstrecke flhrt entlang eines Tals hinauf zur
Winklmoosalm (s. BILD 2). Diese Strecke wurde aus Si-
cherheitsgriinden so geplant, dass der Uberflug von be-
wohntem Gebiet und die Anzahl der StralReniberquerun-
gen minimiert werden. In der Nahe des Zielpunkts wird ein
geradliniges Anflugmanéver durchgefihrt, worauf die
Landung wiederum im Schwebeflug folgt. Anschlief3end
wird eine stationsgebundene Verschiebevorrichtung akti-
viert, welche das Fluggerat passend zum Nutzlastbehal-
termanipulator ausrichtet und fixiert. Nach dem automati-
schen Nutzlastbehalterwechsel kann der Gesamtprozess
erneut beginnen.
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Entlang der Flugroute sind Ausweichlandeplatze vorgese-
hen, die bei Notféllen angeflogen werden kdnnen. Zwei
der Ausweichlandeplatze befinden sich in unmittelbarer
Nahe (40 m) der Packstationen und dienen auch als Lan-
deplatze zu Wartungszwecken.
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BILD 2. Topografische Karte der Mission (Geobasisdaten
© Bayerische Vermessungsverwaltung)

Dieser Beitrag konzentriert sich auf die notwendigen Sys-
teme, die den sicheren Start und die prézise Landung des
Fluggerdts ermdglichen. Eine prézise vollautomatisierte
Landung ist bei vielen Anwendungsszenarien erwilinscht.
Im konkreten Fall ist diese notwendig, um die Automatisie-
rung des Be- und Entladeprozess zu ermdglichen. Eine
erhdhte Landegenauigkeit fihrt zur Reduktion der not-
wendigen Landeplattformflache sowie der GréRe und
Komplexitdt der bodenseitigen Infrastruktur zur automati-
schen Batterie- und Nutzlastwechsel. Die notwendigen
Systeme konnten in einer 4,5x4,5 m groRen Packstation
untergebracht werden, welche durch ihre Kompaktheit
auch in urbanen Gebieten eingesetzt werden kann.

Eine Prazisionslandung wird durch die Zusammenarbeit
von zwei Teilsystemen realisiert. Zum einen ist dies das
Navigationssystem mit der Hauptaufgabe den Bewe-
gungszustand des Fluggerats zu bestimmen und zum
anderen das Regelungssystem, welches das Fluggerat
zum gewlnschten Landepunkt fuhrt. Das bodengebunde-
ne Verschiebesystem spielt ebenfalls eine wichtige Rolle
in der gesamten Automatisierungskette. Diese kann aller-
dings getrennt vom Flugsystem betrachtet werden und
steht deshalb nicht im Fokus dieses Beitrags.

Dieser Text ist folgendermalRen aufgebaut In Kap. 2 wird
die Konzeptionierung und Realisierung des verwendeten
Navigationssystems erlautert. Das Tiltwingregelungssys-
tem der Start- und Landeprozess werden anschlielend in
Kap. 3 vorgestellt. SchlieRlich wird in Kap. 4 anhand von
Ergebnissen aus der Flugkampagne in Reit im Winkl die
Performanz beider Systeme evaluiert.

2. NAVIGATION

Die wichtigste Aufgabe des Navigationssystems beztglich
einer Prazisionslandung ist die genaue Positionsbestim-
mung des Fluggerats. Eine hohe absolute Genauigkeit ist
vorteilhaft, allerdings ist die Positionsbestimmung relativ
zum gewilnschten Aufsetzpunkt von entscheidender Be-
deutung. Wahrend des Entwicklungsprozesses wurde eine
gewiinschte Genauigkeit' von weniger als 10 cm festge-

! Genauigkeitsangaben werden, wenn nicht anders gekennzeich-
net, als Root Mean Square (RMS) angegeben.
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legt, da eine gute Positionsbestimmung gréRere Toleranz
gegenuber Stérungen, zum Beispiel durch Windbden, im
Endanflug zulédsst. Dazu soll ein neuer Sensor ausgewahlt
und integriert werden, wobei als Grundlage ein fiir UAVs
Ubliches Navigationssystem bestehend aus einer Inertial
Measurement Unit (IMU), einem GNSS-Empfénger, einem
Magnetfeldsensor und Barometer dient. Die gewahlte
Methode zur prazisen Positionsbestimmung muss Funkti-
onsfahigkeit bei schlechten Wetterbedingungen (Schnee,
Regen, Kalte) sowie bei Dunkelheit aufweisen, damit die
Verfugbarkeit des Gesamtsystems nicht eingeschrankt
wird. Weitere wichtige Anforderungen an das Navigations-
system sind niedriges Systemgewicht (fluggerateseitig),
geringer Energieverbrauch, Verzicht auf zuséatzliche Infra-
struktur und sehr hohe Ausfallsicherheit. Eine hohe Pro-
duktreife und gute Marktverfigbarkeit sind in Hinsicht auf
die bendtigten Integrations- und Testzeiten ebenfalls er-
winscht.

2.1.

Die meisten in der Literatur beschriebenen UAV-
Landesysteme basieren auf zwei grundsétzlich verschie-
denen Konzepten zur Positionsbestimmung des Fluggera-
tes relativ zum Landepunkt [8]. Zum einen werden unter-
schiedliche Methoden zur optischen Erkennung und Tra-
cking von Fluggerat oder Landeplattform eingesetzt. Die
verwendeten Systeme erlauben eine sehr genaue Positi-
onsbestimmung, allerdings nur in einem durch die Kame-
raeigenschaften begrenzten Bereich. Im Gegensatz dazu
ermdglichen  GNSS-basierende  Navigationsverfahren,
unter der Annahme, dass genligend Satelliten sichtbar
sind, eine globale Positionsbestimmung. Andere Senso-
ren, die eine prazise 3D-Positionierung erlauben, wie
Radar [4] und Lidar [1], werden momentan nur noch bei
speziellen Anwendungen eingesetzt und sind fir das
beschriebene Szenario auf Grund von hohem Systemge-
wicht und Kosten nicht geeignet.

Konzeptauswahl

Viele optische Verfahren nutzen Kamera-Marker-Systeme
zur Berechnung von Position und Orientierung des Flug-
geréats relativ zum Landeziel [16], [3], [15]. Solche Syste-
me, die im sichtbaren Bereich des Spektrums arbeiten,
haben den Nachteil, dass diese bei schlechten Belich-
tungsverhaltnissen, zum Beispiel nachts oder bei Verblen-
dung durch die Sonne, nicht zuverlassig funktionieren und
deswegen vor allem im Indoor-Bereich benutzt werden.
Weitere Schwierigkeiten entstehen durch das begrenzte
Sichtfeld der Kameras, sowie durch die eventuelle Verde-
ckung von Markern, zum Beispiel durch Flugzeugteile. In
[14] wird ein Stereo-Infrarotkamera-System fiir autonome
UAV-Landungen vorgestellt, welches auch bei Dunkelheit
funktioniert, allerdings sind hier Stérungen durch atmo-
spharische Einfliisse wie Schnee und Regen nicht ausge-
schlossen. Das relativ schwere System bendétigt viel Re-
chenleistung, weshalb es bodengebunden aufgebaut wird.
Fur den Fall, dass ein Fluggerdt mehrere Landestationen
anfliegen soll, fuhrt dies zu erheblichen Kosten.

Auf Grund der genannten Defizite werden optische Sys-
teme vor allem als Ersatz von GNSS in Gebieten ohne
Empfang eingesetzt [14], [15]. Navigationssysteme die auf
GNSS basieren, wurden bereits mehrfach bei autonomen
UAV-Landungen erfolgreich angewendet [18], [7], [5]. Da
die Genauigkeit der ,Single Point Positioning“-Lésung fur
viele Anwendungen nicht ausreicht, wurden verschiedene
Differential-GNSS (DGNSS) Verfahren entwickelt, welche
mit Hilfe von Korrekturdaten von einer oder mehreren
Referenzstationen mit bekannter Position die Fehlerquel-
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len der GNSS-Positionsbestimmung verringern oder aus-
schlieBen und somit die Genauigkeit erhéhen [9]. Der
folgende Text basiert auf den Ausfihrungen in [13].

DGNSS-Verfahren kénnen nach verschiedenen Merkma-
len kategorisiert werden. Hinsichtlich der Korrekturdaten-
verbreitungsquelle wird zwischen Space-Based Augmen-
tation Systems (SBASs) und Ground Based Augmentation
Systems (GBASSs) unterschieden. SBASs (z.B. EGNOS in
Europa und WAAS in den USA) nutzen geostationére
Satelliten, um Korrekturdaten mit grof¥flachiger Gultigkeit
direkt an den Empfanger auf der L1-Frequenz zu senden.
Die Korrekturdaten, die Ephemeriden- und Satellitenuh-
renfehler sowie Integritatsinformationen beinhalten, wer-
den durch ein Netzwerk an Referenzstationen erzeugt und
sind fir den Endanwender kostenlos. Die mit SBAS und
Standardempfangern erreichbare absolute horizontale
Genauigkeit liegt im Bereich 1-3 m [6].

Geschichtlich sind GBASs als lokale Bodenreferenzstatio-
nen an Flughafen entstanden, die eine prazise Navigation
wahrend Taxiing, Start, Anflug und Landung erlauben [13].
Dabei wurden die DGNSS-Korrekturdaten tber Funk an
das Flugzeug gesendet. Heutzutage existieren flachende-
ckende Referenzstationsnetzwerke (z.B. SAPOS in
Deutschland [20], [6]), die hochprazise Echtzeitpositionie-
rung ermdglichen, wobei die Korrekturdaten ber Mobil-
funk oder internetbasiert vom bewegten GNSS-Empfanger
(Rover) empfangen werden kénnen. Weiterhin bieten viele
Hersteller Empfénger an, die als Referenzstation aufge-
setzt und so als eigenes lokales GBAS verwendet werden
kénnen. Hierzu ist ein zuverldssiger Datenlink zum Rover
notwendig.

Die bei GBASs angewendeten DGNSS-Verfahren lassen
sich in codebasierte und tragerphasenbasierte Verfahren
unterteilen, wobei praktisch alle Systeme beide Messun-
gen einsetzen, so dass die Unterteilung nach dem Ver-
wendungsgrad der einen oder anderen Technologie un-
ternommen wird. Beim codebasierten Pseudorange-
Differential-Algorithmus werden in der Referenzstation die
Pseudoranges zu verschiedenen Satelliten gemessen und
mit den Sollwerten, die sich aus der prazisen Kenntnis der
Stationsposition ergeben, verglichen. Die Differenzen
(Pseudorangefehler) werden dann an den Rover ge-
schickt, der damit seine gemessene Pseudoranges korri-
giert. Die Gultigkeit der Korrekturdaten verringert sich mit
der Lénge der Baseline’, da die Satellitensignale ver-
schiedene Wege durchlaufen und verschiedenen Fehler-
quellen ausgesetzt sind. Da die Pseudorangefehler zeitlich
variieren und die Korrekturdaten erst verzdgert beim Ro-
ver ankommen, missen Modelle zur Anpassung der Da-
ten auf den Verflugbarkeitszeitpunkt angewendet werden.
Damit wird es ebenfalls méglich temporare Datenlinkaus-
félle zu Uberbricken. Mit dem Pseudorange-Differential-
Verfahren werden effektiv Satelliten- und Empfangeruh-
renfehler, Ephemeridenfehler sowie tropospharische und
ionosphérische Verzégerungen eliminiert, nicht aber Mul-
tipath- und Empfangerrauschfehler. Da Pseudorange-
Messungen relativ stark rauschen, ist die erreichbare
Genauigkeit (horizontal RMS) bei Baselines unterhalb
50 km im Bereich 0,5 m.

Eine Genauigkeit im cm-Bereich in Echtzeit I&sst sich bei
Anwendung von tragerphasenbasierte DGNSS-Verfahren,

2 Der Abstand zwischen Basisstation und Rover.
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wofir sich die Bezeichnung Real-Time-Kinematic (RTK)
etabliert hat, erreichen. Dabei wird zunachst der Abstand
zu einem Satelliten als eine Vielzahl der Tragerwellenlan-
ge dargestellt, welche aus einem ganzzahligen Teil und
einem Bruchteil besteht. Der GNSS-Empfanger kann sehr
prézise und rauscharm den Bruchteil und die Anderung
der Tragerphase bestimmen, nicht aber das ganzzahlige
Teilstlick, welches die Integer-Ambiguitat genannt wird. Im
Gegensatz zu Pseudorange-Differential-Verfahren, bei
welchen von der Basisstation nur Korrekturdaten gesendet
werden, finden hier Doppeldifferenzen (DD) Anwendung.
Dazu wird zunachst die Differenz der Messungen zu zwei
Satelliten auf der Basis gebildet und danach von der glei-
chen Differenz auf dem Rover subtrahiert. Auf dieser
Weise werden fiir den Vektor zwischen Rover und Basis
alle Fehler bis auf Multipath und Empféngerrauschen
eliminiert. Die Doppeldifferenzen werden sowohl mit
Pseudoranges (Code) als auch mit Trdgerphasenmessun-
gen gebildet, wobei nur die Tradgerphasen-DDs mit Ambi-
guitat behaftet sind. Beide werden einem Kalman Filter
zugefiihrt, wobei die genau messbare Anderung der Tré-
gerphasen-DDs zur Propagation und die ambiguitatfreien
aber verrauschten Code-DDs zur Estimation benutzt wer-
den. Das Ergebnis ist eine geglattete Lésung der DDs,
welche die Genauigkeit von ca. 1-2m erreicht und zu
einer ersten ndherungsweisen Bestimmung der Integer-
Ambiguitdten (Floating Solution) benutzt wird. Anschlie-
Rend kénnen verschiedene Verfahren zur Berechnung der
genauen Ambiguitaten (Fixed Solution) eingesetzt werden.
Dabei tragt das gleichzeitige Tracking der L1- und L2-
Frequenz durch die Méglichkeit der Bildung einer Wide-
Lane-Metric entscheidend dazu bei den Prozess auf einer
Zeitspanne von wenigen Sekunden zu beschleunigen. Die
Genauigkeit der Relativposition zwischen Basis und Rover
liegt im Bereich 1-2 cm mit einer Verschlechterung von ca.
1 cm/10 km bei ldngeren Baselines.

Ein weiteres Verfahren zur prazisen Positionierung im
Subdezimeterbereich mittels GNSS ist Precise Point Posi-
tioning (PPP) [11]. Dabei werden keine Messdifferenzen
zwischen Basis und Rover gebildet, so dass die Lésung
global verfugbar ist. Das Verfahren beruht auf der Ver-
wendung von hochgenauen Schatzungen der Satelliten-
positions- und Uhrenfehler, die von externen Bodensta-
tionsnetzwerken zur Verfigung gestellt werden. Der Emp-
fang erfolgt Uber das Internet oder global verflgbare,
kommerziell betriebene Satellitendienste, wie TerraStar,
StarFire und OmniStar. Weitere prézise Modelle werden
zur Korrektur unter anderem der Troposphédrenverzoge-
rung und der Erddeformation durch die Gezeiten einge-
setzt, wahrend lonosphéreneffekte durch die Benutzung
von Zweifrequenzempféngern eliminiert werden kdénnen.
Ein Kalman Filter schatzt die Position, den Empfangeruh-
renfehler, die Tropospharenverzdégerung und die Trager-
phasenambiguitaten, wobei die Schéatzung durch neue
Messungen kontinuierlich verbessert wird. Dies fuhrt zu
Genauigkeiten im cm-Bereich, allerdings bei Konvergenz-
zeiten von ca. 30 min unter alleinigem Einsatz der GPS-
Konstellation. Falls auch GLONASS-Satelliten benutzt
werden, ist durch die Verfugbarkeit von zusatzlichen Mes-
sungen eine Reduzierung auf 10-20 min méglich [2].

Fur den konkreten Anwendungsfall standen wegen der
geforderten hohen Genauigkeit optische Verfahren, RTK
und PPP als Optionen zur Positionsbestimmung zur Ver-
fugung. Da optische Kauflosungen den Verfligbarkeitsan-
forderungen ohne Zusatzaufwand nicht geniigen kénnen
und auflerdem nur einen begrenzten rdumlichen Bereich
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abdecken kénnen, wurden nur die GNSS-Lésungen weiter
untersucht. Dabei hat PPP mit Korrekturdaten tber Satellit
den Vorteil, dass keine Basisstation und zusatzlicher Da-
tenlink zum Fluggerat notwendig sind, allerdings erweisen
sich die langen Initialisierungszeiten in der Praxis als
nachteilig. Damit ist RTK als Positionierungsverfahren
ausgewahlt worden. Es bietet héchste Genauigkeit bei
sehr niedrigem Zusatzgewicht sowie Energieverbrauch
und wird von Wetter und Sichtbedingungen nicht beein-
flusst. Die geografische Verfugbarkeit kann von lokal mit
eigener Basisstation auf bundesweit (und mehr) bei Ein-
satz von Korrekturdaten von Referenzstationsnetzwerken
erweitert werden. Voraussetzung ist ein Uplink zum Flug-
gerat, der wegen der Dynamik der Anwendung eine mog-
lichst geringe Latenz aufweisen muss. RTK-fahige GNSS-
Empfanger haben sich bereits als Standard in Bereichen,
wie Geodasie und Landwirtschaft etabliert und werden von
einer Vielzahl an Herstellern und mit vielen Optionen in
verschiedenen Preisklassen angeboten. Damit ist eine
sehr gute Marktverfigbarkeit gegeben.

2.2,

Um eine Abhangigkeit von externen Faktoren zu minimie-
ren, wurde eine eigene Basisstation zur Bereitstellung von
RTK-Daten aufgebaut. Diese besteht aus einem NovAtel
OEM617 (GPS/GLONASS, L1/L2) GNSS-Empfanger, der
in eine GNSS-/Datenlinkeinheit integriert ist (s. BILD 3).
Als Kommunikationsschnittstelle dient dabei ein Mini-PC.
Die RTK-Basisstation wurde in die Packstation in Reit im
Winkl integriert und durch zeitliche Mittelung 24 Stunden
lang genau vermessen. Dafir wurde eine Choke-Ring-
Antenne vom Typ NovAtel GPS-702-GG verwendet. Eine
Basisstation war fiir die Abdeckung des gesamten Flug-
gebiets ausreichend, da die langste Baseline weniger als
10 km betrug. Zur Erfassung der aktuellen Windsituation
wurde an der GNSS-/Datenlinkeinheit ein Ultraschallan-
emometer angeschlossen. Eine baugleiche GNSS-
/Datenlinkeinheit allerdings ohne RTK-Basisstation wurde
in die Packstation auf der Winklmoosalm eingebaut.

Realisierung

Ein sicherer und schneller Datenlink ist von essentieller
Bedeutung fir die Gite der erreichten RTK-Lésung. La-
tenzzeiten von mehr als 4 s fuhren zu einer wesentlichen
Verschlechterung der Genauigkeit. Trotzdem ist die Reak-
tion auf Kommunikationsausféalle insofern gutmutig, dass
zuerst die Lésung mit den verfigbaren Daten unter konti-
nuierlichem Verlust an Genauigkeit extrapoliert wird und
nach bestimmter Zeit auf eine L&sung geringerer Giite,
zum Beispiel Pseudorange-Differential, SBAS oder gar
Single Point umgeschaltet wird. Ein weiterer wichtiger
Punkt ist die fir RTK-Daten notwendige Bandbreite. Unter
der Annahme, dass Daten mit 1 Hz gesendet werden und
ein RTCM 3.x Protokoll verwendet wird, kann diese mit
15 Bytes/s pro sichtbaren Satelliten angenahert werden.

Der Datenlink wurde zweifach redundant ausgelegt um
héhere Sicherheit gegen Ausfélle zu erreichen. Dabei
werden fur die erste Kommunikationsstrecke Standard-
mobilfunkmodems von Sierra Wireless und fir die zweite
IMST-LoRa-Funkmodule (868 MHz) eingesetzt. Die LoRa-
Funkmodule haben eine Reichweite von 12 km, allerdings
unter der Voraussetzung, dass direkter Sichtkontakt be-
steht. Da diese Voraussetzung in bergigem Gelédnde nicht
erfillt werden konnte, musste eine zusatzliche Kommuni-
kationsstation in groBer Hohe aufgebaut werden, die zu-
sammen mit den Funkmodulen in den zwei Packstationen
ein Netzwerk aufspannt. Dadurch hat das Fluggerat auf
der ganzen Flugstrecke direkte Sicht- und damit auch
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Kommunikationsverbindung zu mindestens einem Netz-
werkknoten, der Daten zu allen anderen weiterleitet. Der
Datenlink dient nicht nur der Ubermittlung von RTK-Daten,
sondern auch der Verbindung von Fluggerat und Ground
Control Station (GCS). Der verantwortliche Operator be-
kommt darUber Telemetriedaten zur Fluglberwachung
und kann dem Fluggerat Telekommandos Ubersenden.
Der Aufbau des Kommunikationssystems wird detailliert in
[19] behandelt.

GNSS-/Datenlinkeinheit
N B
En?pfasnsgcr [ d P Mobilfunkmodem
Mini-PC
-t L LoRa
A A
S S N
| | | |
| | | 2
| Autopilot —j&——— Ulraschall o
| | | anemometer |
I |
Mini-PC

LoRa-Funkmodem  Mobilfunkmodem

GNSS-Empfanger

BILD 3. GNSS-/Datenlinkeinheit

Zur fluggerateseitigen Realisierung des Prazisionsnaviga-
tionssystems wurde ein NovAtel OEM617D Empfanger
eingesetzt. Durch den Anschluss von zwei GNSS-
Antennen ist es damit mdglich zuséatzlich zur Position
Lagewinkel zu messen. Bei UAVs bietet sich die Bestim-
mung des Azimutwinkels an, der sonst durch stérungsan-
fallige Erdmagnetfeldmessungen gestitzt wird. Um das
Systemgewicht gering zu halten, wurden aktiv verstarkte
Helix-Antennen vom Hersteller Maxtena mit einer Masse
von 24 g eingesetzt. Das omnidirektionale Strahlungsmus-
ter sorgt hierbei fir guten Empfang auch bei groRen La-
gewinkeln im Flug. Im Fluggerat wurde die gleiche GNSS-
und Datenlinkeinheit, wie in den Packstationen eingebaut
(s. BILD 3). Dies fiuhrt zu einer einfachen Austauschbar-
keit der Einheiten, sowie zur Reduzierung des Design-
und Fertigungsaufwands. Der Unterschied ist, dass es hier
eine zusatzliche Schnittstelle zum Autopiloten gibt, wo-



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2016

riber zum einen die GNSS-Positionsdaten und zum ande-
ren Telemetriedaten Ubertragen werden.

Der Flugcomputer verfugt Uber eine Navigationseinheit,
welches mit einer IMU, einem Magnetometer und einem
Drucksensor ausgestattet ist. Ein Extended Kalman Filter,
das als Loosely Coupled System aufgebaut ist, sorgt fir
die Datenfusion der verschiedenen Sensoren und gibt den
Flugzustand des Fluggeréts aus. Ein zuséatzliches Kalman
Filter nutzt die GNSS-H6henmessung um die aktuelle
Druckhdéhe zu stitzen, so dass bei GNSS-Ausfall die
Héhe Uber den Meeresspiegel weiterhin ohne Diskontinui-
taten gemessen werden kann. Dies ist vor allem zur Uber-
briickung kurzzeitiger GNSS-Ausfalle sowie zur Einleitung
von Notfallmandver im Falle eines dauerhaften GNSS-
Ausfalls nitzlich.

3. REGELUNGSSYSTEM

Zunachst werden einige allgemeine Anforderungen sowie
Randbedingungen an das Regelungssystem hinsichtlich
Start und Landung betrachtet. Neben der offensichtlichen
Forderung der sicheren Durchfiihrung, missen Start und
Landung schnell erfolgen, um mdoglichst wenig Zeit in der
energetisch ineffizienten Schwebeflugphase zu verbrin-
gen. Gleichzeitig muss bei der Landung die vertikale Auf-
setzgeschwindigkeit gering gehalten werden, damit die
maximale mechanische Belastbarkeit des Landegestells
nicht Gberschritten wird. Daflr wurde ein Wert von 0,5 m/s
festgelegt. Die horizontale Aufsetzgeschwindigkeit ist
ebenfalls mdglichst gering zu halten, um ein Rutschen
und/oder Kippen des Fluggeréats auf der Plattform zu ver-
hindern. Hierbei spielt auch der Reibungskoeffizient der
Paarung Landeplattform/Kufen eine wichtige Rolle, wobei
gegensatzliche Anforderungen zu erfillen sind. Einerseits
ist eine hohe Haftreibung erwiinscht, um eine Verschie-
bung des auf der Plattform ruhenden Tiltwings durch
Windlasten zu verhindern. Andererseits muss das Ver-
schiebesystem hohere Krafte Uberwinden und dartber
hinaus kénnte das Fluggerat beim Landen mit seitlicher
Geschwindigkeit kippen, so dass es zur Kollision zwischen
Flugel und Landeplattform kommt. Durch eine geschickte
Wahl des Reibpaares konnten beide Anforderungen erfullt
werden.

Ein Aspekt von groRRer Bedeutung fur eine erfolgreiche
Préazisionslandung ist der Umgang mit Anstrémungsénde-
rungen wahrend des Landevorgangs. Diese werden nicht
nur von Windbden verursacht, sondern auch von der bo-
dennahen Grenzschicht, welche sich oberhalb der Lande-
plattform bildet, sowie von dem Bodeneffekt unmittelbar
vor dem Aufsetzen. Der Regler muss in diesem Flugzu-
stand auftretende Stérungen schnell kompensieren.

Eine weitere Aufgabe des Landeregelungssystems ist es,
das Aufsetzen des Fluggerats zu detektieren, um automa-
tisch das Ausschalten der Antriebe einzuleiten und das
Entladesystem der Packstation zu aktivieren. Selbstver-
sténdlich ist hier fir Sicherheit gegen ein falsches Auslo-
sen des Ausschaltvorgangs zu sorgen.

3.1.

Fur das vorgestellte Tiltwing-Fluggerat wurde ein Kaska-
denregelungssystem entwickelt, welches den vollautoma-
tischen Ablauf des in Kap. 1 beschriebenen Fluges ermdg-
licht (s. BILD 4). Der innerste Regelkreis ist der Ge-
schwindigkeitsregelkreis, welcher auch die Lageregelung
beinhaltet. Dieser hat die Aufgabe, den Flugzustand hin-
sichtlich der aerodynamischen Geschwindigkeit in longitu-

Uberblick iiber die Tiltwing-Reglerstruktur
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dinaler, lateraler und vertikaler Richtung sowie der Gierra-
te einzuhalten und ist immer aktiv. Dartber hinaus vedeckt
der Geschwindigkeitsregler die komplexen flugmechani-
schen Anderungen, die mit dem Kippen des Fliigels ein-
hergehen, und stellt damit dem Ubergeordneten Bahnreg-
ler eine einheitliche Schnittstelle zum Fluggerat zur Verfi-
gung. Der Bahnregler besteht aus drei separaten Reg-
lerstrukturen, die in den verschiedenen Flugphasen aktiv
sind. Im Schwebeflug erfolgt die Bahnregelung durch
einen fur niedrige Geschwindigkeiten ausgelegten Positi-
onsregler, wahrend im Reiseflug ein Ublicher Wegpunkit-
regler aktiv ist. Die Transition zwischen Flachen- und
Schwebeflug und die damit verbundene Verzégerung oder
Beschleunigung des Fluggerats auf einer geraden Bahn
wird vom Mandverregler realisiert. Einzelheiten zum Ma-
noverregler werden in [10] vorgestellt. Die &auRerste
Schleife der Regelstruktur bildet der Missionsregler, der
die Missionsdurchfihrung tUberwacht und zwischen den
untergeordneten Bahnreglern umschaltet [17]. Der Fokus
dieses Beitrags liegt auf dem Positionsregler, der vor
allem bei Start und Landung eine wichtige Rolle spielt.

Bahnregler

& ——— -
‘Wegpunkteregler

| Geschwindigkeitsregler | | Tiltwing _%
(inkl. Lageregelung ) °

BILD 4. Aufbau der Tiltwing-Regelung (nach [10])
3.2

Ein senkrechter Start ohne Verblasen eines Tiltwings wird
durch die a priori Ausrichtung in den Wind und Kippen des
Fligels zur Kompensation der Windgeschwindigkeit er-
moglicht. Die Winddaten werden vom Ultraschallanemo-
meter erfasst, so dass eine in der Packstation integrierte
Mechanik das Fluggerat in den Wind dreht. Parallel kom-
mandiert der Geschwindigkeitsregler eine dazu passende
aerodynamische Vorwartsgeschwindigkeit. Wa&hrenddes-
sen ist der Tiltwing auf der Landeplattform arretiert, so
dass eine Verschiebung durch Wind vermieden wird. Der
Operator in der GCS kann danach die Fixierung wegfah-
ren und das Startkommando erteilen, so dass das Flugge-
rat in einen senkrechten Steigflug mit konstanter Steigrate
Uibergeht. Sobald eine Sicherheitshéhe erreicht ist, wird
das Abflugmandver eingeleitet.

Start- und Landeprozedur

Die Landeprozedur fangt mit dem Ende des Anflugmané-
vers an. Das Fluggerat ist dabei im Schwebeflug und
bereits mit der Nase in den Wind gedreht. Zunéachst wird
ein definierter Punkt Uber der Landeplattformmitte ange-
flogen und von dort ein Sinkflug mit konstanter Sinkge-
schwindigkeit eingeleitet. Wahrenddessen wird die Gite
der Navigationslésung kontinuierlich tGberwacht, so dass
bei Unterschreitung eines Genauigkeitsgrenzwerts, zum
Beispiel bei langerem Ausfall der RTK-Korrekturdaten,
sofort wieder auf Sicherheitsh6he gestiegen wird und ein
Ausweichlandeplatz angeflogen werden kann. Das Aus-
schalten der Motoren kann grundsétzlich durch folgende
Ereignisse ausgel6st werden:

1) Die Sinkgeschwindigkeitsdnderung Uberschreitet
einen bestimmten Wert. Dies passiert beim Auf-
setzen und ist der Standardausléser.

2) Das Fluggerat verweilt fir mehr als 1 s in einem
definierten Bereich Gber der Landeplattform. Dies
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ist der Ausloser falls bei einem sehr sanften Auf-
setzen Fall 1) nicht auftritt.

3) Die Inertialgeschwindigkeit des Fluggerats bleibt
fur eine langere Zeit gering. Dieser Ausléser ist
nur bei Landung ohne RTK-Prézisionsnavigation
auf einem Ausweichlandeplatz wirksam.

Fir unvorhergesehene Notfalle kdnnen die Motoren stets
durch den Operator in der GCS und einen Sicherheitspilo-
ten ausgeschaltet werden.

3.3.

Der Positionsregler tbernimmt die Bahnregelung in der
Horizontalebene im Schwebeflug. Dabei ist die komman-
dierte Position entweder fest oder wird langsam bewegt.
Die Funktion des Positionsreglers ist in BILD 5 dargestellt.

Positionsregelung

BILD 5. Funktionsprinzip des Positionsreglers (nach [10])

Ausgehend von der aktuellen Position ist das Fluggerat in
die kommandierte Position zu Uberfilhren, wobei die Nase
gleichzeitig in den Wind gedreht werden soll, so dass
dieser durch die aerodynamische Vorwartsgeschwindig-
keit kompensiert werden kann. Dazu werden zuné&chst die
Positions- und Geschwindigkeitsabweichungen bestimmt
und in flugzeugfesten Koordinaten transformiert. Das
Regelgesetz des Positionsreglers ist in BILD 6 dargestellit.
Die longitudinale und die laterale Bewegung werden ge-
trennt behandelt. Beide Regler besitzen PD-Anteile, wel-
che auf die entsprechenden Lagewinkelkommandos
(Nickwinkel 6 und Rollwinkel ®) zurlickgefiihrt werden. Auf
diese Weise kénnen hochfrequente Regelabweichungen,
die durch Bden verursacht werden, durch schnelle Lage-
anderungen ausgeglichen werden. Um niederfrequente
Windanderungen zu kompensieren ist ein Integralteil not-
wendig, welcher ebenfalls, wie bei einer Multikopterrege-
lung, auf die Lagewinkel zuriickgefuihrt werden koénnte.
Dies ist allerdings bei einem Tiltwing nachteilig, da die
angestellte Tragfldche einen groflen Widerstand verur-
sacht, welcher selbst bei niedrigen Windgeschwindigkei-
ten zu unerwinscht groRen Lagewinkeln fiihren wiirde.
Aus diesem Grund wird der Integralteil des Longitudinal-
positionsreglers auf die kommandierte aerodynamische
Vorwértsgeschwindigkeit zuriickgefiihrt, deren Anderung
ein Kippen des Fligels bewirkt. Analog dazu wird eine
Abweichung in lateraler Richtung auf die kommandierte
Azimutanderungsrate zurlickgefiihrt. Das beschriebene
Regelgesetz hat zur Folge, dass das Fluggerdt seine
Vorwartsgeschwindigkeit und Azimut so lange anpasst, bis
es sich in den Wind ausgerichtet hat und diesen mit pas-
sender Vorwartsgeschwindigkeit ausgleicht. Die komman-
dierte Position wirkt dabei wie eine ,Senke®, so dass das
Fluggerat immer davon angezogen wird. Da nur hochfre-
quente Stérungen durch Lagednderungen kompensiert
werden, kénnen die Lagewinkel im Schwebeflug klein
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gehalten werden, was bei der Durchfiihrung von Start und
Landung vorteilhaft ist.

Der beschriebene Regler besitzt zwei Einschrankungen.
Erstens ist dieser nur bei geringer aerodynamischer An-
strdmung funktionsfahig. Bei héheren Geschwindigkeiten
fuhrt eine Nickwinkeléanderung zur stérkeren Anderung der
Auftriebs- als der Horizontalkraft, so dass eine Regelung
der Vorwartsbewegung damit ineffektiv wird. Zweitens
liefert der Regler bei groRem Abstand zwischen komman-
dierter und aktueller Position keine zufriedenstellende
Ergebnisse. Um eine prézise Einhaltung der vorgegebe-
nen Position zu gewahrleisten wurden alle Reglerverstar-
kungen hoch eingestellt. Deswegen wirde ein groRer
Abstand zur Sollposition zu einem schnellen Anstieg der
Fluggeschwindigkeit und ein Verlassen der Flugbereichs-
grenzen des Positionsreglers fiihren.

Aposlongitudinal

Ave/lungiludinal

Aposlateml

POSziel

T

Aposgg, m

0 46
Aposgg, m

0 0.5
ApPOSicl, m

BILD 7. Vorfilter des Positionsreglers (nach [10])

Um solches Verhalten zu vermeiden wird die kommandier-
te Position in einem Vorfilter generiert. Dieser berechnet
aus der vorgegebenen Zielposition posze passende Ein-
gaben pos¢mq¢ und veleng flr den Positionsregler, welche
die beschriebenen Einschrankungen bericksichtigen. In
BILD 7 (oben) ist eine beispielhafte Situation dargestellt.
Die Zielposition posze ist weit entfernt von der aktuellen
Position pos. Die vorgefilterte kommandierte Position
pOoScmq ist weder mit der Fluggerate- noch mit der Zielposi-
tion identisch. Der Vorfilter bewegt die kommandierte
Position entsprechend (1).

(1) mcmd = f(ﬁFG Ve + ﬁziel Qg Ayt Vgy)dt
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Die Vektoren npg und n. sind die normalisierten Rich-
tungsvektoren die von der kommandierten Position jeweils
zum Fluggerat und zum Ziel zeigen. In BILD 7 (unten) sind
die Abhangigkeiten fur die Geschwindigkeit der komman-
dierten Position in Richtung Fluggerat Vi sowie fir die
Parameter a; und a, dargestellt. V,,,, ist die maximale
zuldssige Geschwindigkeit im Schwebeflug.

Der Vorfilter bewirkt eine Bewegung der kommandierten
Position mit variierenden Geschwindigkeiten entlang der
Richtungsvektoren np; undn,.. Die Betrage der Ge-
schwindigkeiten hangen von den Abstanden Aposg; und
Apos,ie) ab. Sollte sich der Abstand zum Fluggerat stark
vergroéf3ern, wird die kommandierte Position rasch in Rich-
tung Fluggerat verschoben (vgl. BILD 7a). Wenn wiede-
rum der Abstand zum Fluggeréat kleiner als 4 m wird, be-
wegt sich die kommandierte Position in Richtung des
Ziels. Falls der Abstand unter 2 m sinkt, wird die Ge-
schwindigkeit auf die maximale Schwebefluggeschwindig-
keit erhoht (vgl. BILD 7b). Bei einer Anndherung von
POScma UNd pos,ier Wird die Anndherungsgeschwindigkeit
linear verringert um den Bremsruck zu reduzieren (vgl.
BILD 7c).

Die Verschiebung der kommandierten Position in Richtung
des Fluggeréts erfolgt um grof3en und lange bestehenden
Regeldifferenzen im Positionsregler entgegenzuwirken.
Dies darf die Geschwindigkeit der Bewegung in Richtung
des Ziels nicht beeinflussen. Deswegen gleicht die vom
Vorfilter kommandierte Geschwindigkeit nicht der Ablei-
tung der kommandierten Position, sondern besteht nur
aus deren Anteil in Richtung des Ziels (2).

(2) U_el)cmd = ﬁziel "Qy "y Vinax
3.4.

Uber der Landeplattform bildet sich bei Uberstrémung eine
Grenzschicht, welche wegen der Haftbedingung an der
Oberflache zu einem Gradienten der Anstrémgeschwin-
digkeit wahrend der Landung fuhrt. Durch die vorgestellte
Regelung dreht sich das Fluggerat immer in den Wind, so
dass grundsétzlich nur sehr kleine Seitenwindkomponen-
ten zu erwarten sind. Infolgedessen wirde eine Vernach-
lassigung des Grenzschichteffekts zu einer Verschiebung
des Aufsetzpunktes nach vorne flihren. Grund dafiir ist der
reduzierte Widerstand bei der niedrigeren Anstrdmge-
schwindigkeit nahe der Oberflache der Plattform.

Grenzschichtkorrektur

Um diesen Effekt zu kompensieren, wurde bei verschie-
denen Windbedingungen die Abweichung des Aufsetz-
punkts von dem gewilinschten Landepunkt als Funktion
der Windgeschwindigkeit bestimmt. Mit diesen Daten ist
es im Sinne einer Vorsteuerung moglich den kommandier-
ten Landepunkt so zu verédndern, dass nach der Auswir-
kung des Grenzschichteffekts auf den gewlinschten Lan-
depunkt aufgesetzt wird. Dabei ist zu beachten, dass bei
den Datenerfassungsfliigen direkt auf dem Boden gelan-
det wurde, so dass der erfasste Grenzschichteffekt nicht
identisch mit diesem bei einer Packstationslandung ist.
Trotzdem konnte mit diesem Vorgehen eine erhebliche
Verbesserung der Landegenauigkeit erreicht werden.

3.5.

Die Hohenregelung im Schwebeflug ist als klassische
Kaskadenregelung realisiert (BILD 8).

Hdéhenregelung
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BILD 8. Hohenreglerstruktur

Die Vertikalgeschwindigkeit wird mit einem Pl-Regler mit
Vorsteuerung geregelt. Die StellgréRe dafir ist die kom-
mandierte Vertikalkraft, welche je nach Flugzustand eine
Verédnderung des Schubs oder des Anstellwinkels verur-
sacht. Der Hohenregler besteht aus einer einfachen P-
Ruckfihrung.

4. FLUGVERSUCHE

Mit dem vorgestellten System wurden innerhalb einer
Kampagne in Reit im Winkl tber einhundert Flige absol-
viert. Weitere Testflige fanden auf einem Testgelande in
der Nahe von Aachen statt. Starts und Landungen wurden
in Reit im Winkl von den Packstationen aber auch von den
Ausweichlandeplédtzen durchgefihrt. Alle Landungen
erfolgten auf der vorgesehenen Flache mit Abmessungen
3x3 m.

In BILD 9 sind die Landepunktabweichungen der letzten
90 Fluge aus Aachen und Reit im Winkl in erdfesten Koor-
dinaten dargestellt. Die Landungen wurden an verschie-
denen Tagen bei Windgeschwindigkeiten bis zu 8 m/s
durchgefiihrt. Die erreichte Landegenauigkeit ist in TAB 1
zusammengefasst. 95% der Aufsetzpunkte befinden sich
in einem Umkreis mit Radius von 0,77 m um den Ziel-
punkt, was ungefahr der Halfte des Landeplattformradius
entspricht.

Damit das Verschiebesystem das Fluggerat erfassen
kann, muss das ganze Landegestell auf der Plattform
liegen. Um den realen Sicherheitsabstand zum Rand zu
berechnen miissen deswegen auch die Landegestellab-
messungen von 75x75 cm einbezogen werden. Damit
befand sich bei der Landung mit der groRten Abweichung
der auRerste Punkt des Landegestells immer noch ca.
20 cm vom Plattformrand entfernt.

Bei der Interpretation der Daten in BILD 9 ist noch zu
beachten, dass die Abweichungen aus der Differenz der
Navigationsposition beim Aufsetzen und der Zielposition
gebildet wurden. Die realen Abweichungen kénnen wegen
der Unsicherheit bei der Positionsbestimmung héher sein.
Die mittlere Genauigkeit der Navigationslésung ist in TAB
2 dargestellt. Die Unsicherheit bei der Positionsbestim-
mung ist im Vergleich zu den erreichten Landepunktab-
weichungen sehr klein (<5%), so dass die Darstellung fir
diese Auswertung ausreichend genau ist.

Die beobachteten Abweichungen sind vor allem auf nicht
kompensierte Stérungen durch Windbden zurlickzufiihren.
Eine hypothetische Verringerung der Gute der Navigati-
onslésung, zum Beispiel durch Umstellung auf Pseudo-
range-Differential (Horizontal RMS ca. 0,5 m), wiirde zu
einer Positionsbestimmungsgenauigkeit fihren, welche in
der GrolRenordnung der bei dem aktuellen Regelungssys-
tem durch Wind verursachten Abweichungen liegt. Dies
wirde zu einer erheblichen Verschlechterung der realen
Landeprézision flihren, so dass ein Aufsetzen auf der
Landeplattform nicht mehr garantiert werden kann und
begriindet die in Kap. 3.2 beschriebene Notfallprozedur
bei einem RTK-Ausfall.
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BILD 9. Landeabweichung vom Zielpunkt (erdfest)

Stichprobe: 90 Landungen

CEP (50%) 0,35 m
67% 0,46 m
95 % 0,77 m
RMS; 0,44 m

TAB 1. Erreichte Landegenauigkeit

Horizontal RMS 0,021 m

Vertikal RMS 0,029 m

TAB 2. Gemittelte Genauigkeit der Navigationslésung mit
RTK (wie vom GNSS-Empfanger ausgegeben)
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BILD 10.Landeabweichungen vom Zielpunkt (flugzeug-
fest)

Eine Transformation der Landeabweichungen ins flug-
zeugfeste Koordinatensystem fihrt auf die Darstellung in
0. Eine statistische Auswertung der absoluten Fehler in
longitudinaler und in lateraler Richtung ist in TAB 3 zu-
sammengefasst. Es wird ersichtlich, dass der gemittelte
Fehler in longitudinaler Richtung um 53% hoher ist als der
in lateraler Richtung. Die Griinde dafir liegen in der ver-
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einfachten Grenzschichtkorrektur (s. Kap. 3.4) sowie der
relativ langsamen Positionsreglerreaktion auf Stérungen
durch Bden. Durch weitere Arbeiten in dieser Hinsicht ist
eine zusatzliche Steigerung der Prazision mdoglich. Far
den aktuellen Anwendungsfall war allerdings die erreichte
Genauigkeit vollkommen ausreichend.

|Axd Ayl
Mittelwert 0,29 m 0,19 m
Standardabweichung | 0,21 m 0,15 m
Minimum 0,0034 m | 0,01 m
Maximum 0,9m 0,85m

TAB 3. Statistische Auswertung der flugzeugfesten Lan-
deabweichungen

5. ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

In diesem Beitrag wurde ein System zur prézisen Landung
von Tiltwing-Fluggeraten vorgestellt. Die eingesetzte RTK-
Technologie erlaubt eine Positionsbestimmung mit Genau-
igkeit im cm-Bereich bei sehr hoher Verfiigbarkeit. Der
vorgestellte Tiltwing-Positionsregler ist in der Lage Prézi-
sionslandungen auch bei dynamischen Windbedingungen
durchzufiihren. Die Performanz des Gesamtsystems wur-
de wahrend einer umfangreichen Testflugkampagne in
Reit im Winkl mit dem Zweck der eiligen Guterlieferung
nachgewiesen. Weitere Anwendungsgebiete des hier
vorgestellten Prazisionslandesystems kénnen Landungen
auf engen ad-hoc Landeplatzen (zum Beispiel bei der
Notversorgung von Opfern bei Naturkatastrophen) oder
auf kleinen beweglichen Plattformen, wie zum Beispiel
Schiffen oder Fahrzeugen, sein.

Zukinftige Arbeiten schlielRen eine weitere Steigerung der
Landeprézision ein, welche zur Verkleinerung der notwen-
digen Landeplattformflache fuhrt. Dies soll unter anderem
durch Verbesserung des Stérverhaltens des Positionsreg-
lers in longitudinaler Richtung erreicht werden.
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