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1 Einleitung

Die Suche nach Leben ist eines der spannendsten Themen der Raumfahrt. Sie erfolgte - mit
Ausnahme der amerikanischen Mondmissionen - bisher nur mit Raumsonden und teilautonom
agierenden Erkundungsfahrzeugen, wie den drei Mars-Rovern ,Spirit“, ,Opportunity“ und
»curiosity“ der NASA.

Raumsonden erlauben Aufnahmen weitlaufiger
Areale aus einer Umlaufbahn um den Planeten.
GroRRe Strukturen wie Canyons und Berge kdnnen
identifiziert werden. Bodengebundene Fahrzeuge
ermoglichen den Zugang zu barrierefreien Gebieten,
weshalb sich vor allem die hauptséchlich mit Staub
und Sand bedeckte Oberflache fur die Exploration mit
unbemannten Vehikeln eignet. Schwerer
zugéangliche Gebiete wie z.B. Canyons und Héhlen
lassen sich mit den bisher entwickelten Systemen nur
schwer oder gar nicht erkunden. Gerade solche
Gebiete sind aber von besonderem
wissenschaftlichem Interesse, z.B. bei der Suche
nach extraterrestrischem Leben.

Ein solches Beispiel ist das ,Valles Marineris®, ein
4000km langes, 700km breites und 7000m tiefes
Canyonsystem, das sich entlang des Marsaquators
erstreckt (s. Abbildung 1.1). Aufgrund der Tiefe des
Canyons ist zu erwarten, dass der atmospharische
Druck oberhalb des Tripelpunkts von Wasser liegt. In
den Sommermonaten besteht deshalb die
Moglichkeit, dass aufgrund der  erhdhten
Abbilduna 1.1 Valles Marineris Temperaturgn W_asser auch in flussiger For_m
vorhanden ist. Dies stellt die Grundlage fir die
Entstehung von Leben dar. Neben diesem Aspekt der
Astrobiologie bietet eine Exploration dieses Canyons
einen massiven Wissensgewinn auf dem Gebiet der
Planetengeologie.

Eine Exploration des Canyonsystems erfordert
Aufgaben denen heutige Systeme nicht gewachsen
sind. Hindernisse in Form von Gerdll und
Gesteinsbrocken schrénken den Einsatz bisheriger
groRer und sperriger Vehikel, wie dem Mars-Rover
,Curiosity” (s. Abbildung 1.2) stark ein. Aufgrund der
erhdhten Atmosphéarendichte am Grunde des
Canyons ist allerdings der Einsatz fliegender und
schwebefahiger Vehikel moglich. Fur die Erkundung
des Canyonsystems bietet sich deshalb ein heterogener, automatischer Schwarm bestehend
aus speziellen bodengebundenen und flugfahigen Vehikeln an.

In einem Schwarmszenario stellt vor allem die selbststandige Navigation eine
Schlusseltechnologie dar, um eine sinnvolle Aufklarung zu erméglichen. Neben dem Schwarm
als Ganzen stellt die Regelung der fliegenden Schwarmteilnehmer in einer nicht-terrestrischen
Atmosphére eine Herausforderung dar.

In dem hier dokumentierten Projekt sollen Verfahren fir eine automatische
Schwarmaufklarung untersucht, entwickelt und getestet werden. Eine automatisch erfolgende
Exploration des Valles Marineris stellt ein Fernziel dar, dessen Realisierung nach Projektende
weiter verfolgt werden soll.

Abbildung 1.2: Mar—Rovr Curiosity
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2 Voraussetzungen, unter denen das Vorhaben

durchgefihrt wurde

Bei VaMEx-CoSMiC handelt es sich um ein Verbundvorhaben mit den beteiligten Partnern
TU Braunschweig IFF (Konsortialfiihrer), TU Minchen KN, TU Miinchen FSD, sowie dem
DLR-KN. Die akademischen Partner wurden zu 100% vom DLR Raumfahrtmanagement
gefordert. Das Institut fir Kommunikation und Navigation des DLR Oberpfaffenhofen war im
Unterauftrag der TU Braunschweig eingebunden, um spezielle bengtigte Technologien
weiterzuentwickeln. Grundlage bildeten die im Vorgangervorhaben "VaMEXx - Valles
Marineris Explorer" (FKZ 50NA1212-13) erzielten Arbeitsergebnisse.

Die beteiligten Einrichtungen waren:

Institut fur Flugfihrung der Technischen Universitat Braunschweig,

Lehrstuhl fir Kommunikation und Navigation der Technischen Universitat Minchen,
Lehrstuhl fir Flugsystemdynamik der Technischen Universitat Miinchen,

Institut fir Kommunikation und Navigation des DLR Oberpfaffenhofen.

3 Planung und Ablauf des Vorhabens
3.1 Zeitplanung

Das Projekt war fur eine Dauer von 3 Jahren konzipiert. Die folgende Abbildung enthalt eine
Ubersicht Uber den zeitlichen Ablauf des Projektes.

2015 [ 2016 [ 2017 I 2018
AP 0000 __Projs
AP1000  Anforderungs- und Systemanalyse
AP 1100 Anforderungen automatisierte Mars-Exploration ]
AP 1200 Detaillerte Systemarchitektur ]
AP 1300 _Dx ]
AP 2000 Versuchsaufb:
AP 2100 Hardware Modifizierung ]
AP 2200 Kommunikation und Verarbeitung | ]
AP 2300 i . |
AP 2400 Referenzsystem und Zelitreferenz (RTK] ]
AP 3100 ALtomatsierter LIDAR SLAM - "
AP 3200 Visual SLAM I
AP 3300 und |
AP 3400 Tightly Coupled Vision 00000000000
AP 3500 Relativpusitionierun _______________________________________________________________|
AP 4100 Kartey dtbk\flkl ]
AP 4200 Kartenfus |
AP 4300 Aufbereitung und Datenbankabfragen ]
AP5000  Vehikelentwu rl und Flugregelung
A2 5100 EntwrtFugeeike -
AP 5200 Prozessbasierter Flugregelungsentwurf - @ |
A7 5300 Smulton Fugushic ——
AP 5400 1 emulierte Flugvehikel-Dynamik ]
APB000  Automatische Schwarmexplorati
- . 0 |
496200 Sestorgansiarende Explraton I
AP 6300 Taktische Umfeldinteraktion 1
4916400 superision sytem e
AP 7000 ‘Versuchsdurchfuhrung
47100 Datengeneriering und Subsystemtst 1
AP 7200 Versuchsdurchfahrung ]
AP7300 Auswertung und Bewertung | ]
AP 7400 DLR SpaceBot Cup D i ||

Abbildung 3.1: Gantt Chart Valles Marineris Explorer

Das Projekt ist zum 01.09.2015 gestartet und zum 31.08.2018 erfolgreich abgeschlossen
worden.
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3.2 Arbeitspaketstruktur

35 2972
S A

AP 1000
Anforderungs- und
Systemanalyse

AP 2000
Versuchsaufbau

AP 3000
Ortung

AP 4000
Kartierung

AP 5000
Vehikelentwurf und
Flugregelung

AP 6000
Automatische
Schwarmnavigation

AP 7000
Versuchs-
durchfiihrung

AP 1100 00 00 AP 5100 AP 7100
Anforderung autom. are enba Entwurf Datengenerierung
Marsexploration eru ktu Flugvehikel und Subsystemtests
AP I;DU AP 722070 AP 3200 ! AP 5200 AP 7200
Detaillierte Kommunikation und Visual SLAM Flugregelungsentwurf Versuchs-
Systemarchitektur Verarbeitung Breg! durchfihrung
AP 1300 300 AP 5300 AP 7300
Demonstrations- ng Simulation Auswertung und
Szenariendefinition abfra Flugvehikel Bewertung
AP 5400 AP 6400
AP 2400
b : i AP 7400
e Machbarkeitsstudie Supervision System EIAGEERR @
Zeitreferenz (RTK) Emulierte und P SN
Flugvehikel-Dynamik Missionsintelligenz SETIEMEHEHTT

Legende

Abbildung 3.2: Arbeitspaketstruktur

Das Projekt gliederte sich in mehrere Hauptarbeitspakete. Im Hauptarbeitspaket 1000 wurden
die Anforderungen an die zu untersuchenden Systeme konkretisiert. Ebenfalls musste
festgelegt werden, wie bestimmte Funktionalitaten zu testen sind, da keine Versuche auf dem
Mars durchgefihrt werden konnten und einige Systeme im Projektverlauf nicht mit
vertretbarem Aufwand miniaturisiert oder beschafft werden konnten. Unter diesen
Randbedingungen mussten Ersatzszenarien definiert und abgestimmt werden.

In dem Arbeitspaket 2000 sollten die Versuchsplattformen und deren Sensorenpakete
modifiziert und aufgebaut werden. Diese Plattformen wurden mit weiteren Sensoren
ausgestattet und sollten Uber die entsprechende Infrastruktur fir das Auswerten und die
Weiterleitung der gewonnenen Daten verfligen.

In den Hauptarbeitspaketen 3000, 4000, 5000 und 6000 sollten die technologischen
Grundlagen in Form von Algorithmen und Verfahren erarbeitet werden. Hierbei sollte, soweit
moglich, auf vorhandene Geréte und Infrastruktur aufgebaut werden. So konnten an den
Instituten vorhandene IMU, UAV oder Navigationsempféanger (zu Referenzzwecken) je nach
Eignung und Verflgbarkeit mit verwendet werden.

In Hauptarbeitspaket 6000 sollten die Verfahren und Algorithmen fir die Schwarmintelligenz
und fir die selbstorganisierende Exploration entwickelt werden.

In Arbeitspaket 7000 wurden anhand der in AP 1000 definierten Testszenarien einzelne
Systemkomponenten und das Gesamtsystem getestet und mit den Anforderungen verglichen.
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4 Wissenschaftlicher und technischer Stand

Flugregelung

Klassische lineare Regelung, wie sie bis zum heutigen Tag fast ausschlie3lich in der Luft- und
Raumfahrt dblich sind, bedirfen eines moglichst exakten linearen Modells fir deren
Auslegung. Die Dynamik von Fluggeraten jeglicher Art ist im Allgemeinen hochgradig
nichtlinear. Um ein lineares Modell zu erhalten muss die nichtlineare Dynamik um einen
stationdren Punkt, einen sogenannten Trimmpunkt linearisiert werden. Dieses lineare Modell
gibt die Dynamik nur naherungsweise und auch nur in der Umgebung des Trimmpunktes
wieder. Wenn der auf diese Weise ausgelegte Regler in der realen Anwendung eingesetzt
wird, muss verifiziert werden, ob das lineare Modell die Realitat mit ausreichender Genauigkeit
widerspiegelt. Der Aufwand fur die méglichst exakte Modellierung verschlingt dabei in hohem
Mal3e Zeit und Kosten und in einigen Fallen kdnnen Modellparameter nur geschatzt werden.
Der Regler ist wegen der Linearisierung auch nur in einer lokalen Umgebung um den
Trimmpunkt glltig. Um hochagile Mandver auszufuihren, die den gesamten Betriebsbereich
ausreizen, ist aber eine globale Giiltigkeit wiinschenswert. Uberdies erfiillt der so ausgelegte
Regler auch Iokal die Leistungsanforderungen nur unter Nominalbedingungen
zufriedenstellend. Andert sich die Dynamik plotzlich wahrend des Betriebes, beispielsweise
aufgrund von Fehlerfallen, wird das lineare Modell der Strecke hinfallig und der Regler muss
deaktiviert werden.

Bisher kaum verbreitet sind nichtlineare Flugregler. Die F-35 von Lockheed Martin ist das erste
nichtlinear geregelte kommerzielle Flugzeug. Nichtlineare Regelungen besitzen iber nahezu
den gesamten Zustandsraum Giltigkeit und ermdglichen damit auch prazise und hochagile
Manover.

Speziell die adaptive Regelung verspricht eine Losung fir die Probleme konventioneller
Regler, da sie sich automatisch an eine unbekannte Dynamik anpasst. Damit wird der
Modellierungsaufwand zur Auslegung drastisch reduziert und Fehlerfalle im Betrieb kénnen
ausgeglichen werden, solange das Flugzeug noch physikalisch fliegbar ist. Innerhalb dieser
Randbedingung muss die Art des Fehlers dem nichtlinearen Regler im Vergleich zu seinem
linearen Gegenstiick auch nicht bekannt sein. Eine Langzeitmission auf dem Planeten Mars
motiviert die Benutzung nichtlinearer Regelungsalgorithmen, da auch unvorhergesehene
Schadensfélle innerhalb der physikalischen Grenzen kompensiert werden kdénnen.

Auch im Vorgangerprojekt VaMEx 1 wurde ein adaptiver Regler innerhalb einer nichtlinearen
Reglerstruktur benutzt, um Parameterfehler sowie die Degradation von Aktuatoren zu
kompensieren. Sie alle haben die Erwartungen eindrucksvoll erfiillt und motivieren, weitere
Forschungsarbeiten in Richtung industrieller Anwendungen durchzufihren.

Optimalsteuerung / Trajektorienoptimierung

Die Berechnung von optimalen Trajektorien kommt immer dann zum Einsatz, wenn fir ein
gegebenes dynamisches System und Mission eine bestimmte Kostenfunktion minimiert
werden soll. Diese kann beliebig gewahlt werden, in den meisten Féllen ist jedoch eine
Minimierung des Energieverbrauchs oder aber auch die geringste Flugzeit gewiinscht. Der
Zustands- und SteuergréRenverlauf, der zu einer Minimierung der Kostenfunktion fihrt,
beschreibt die Losung des sogenannten Optimalsteuerungsproblems.

In der Optimalsteuerung unterscheidet man zwei LOsungsansatze: die direkten und die
indirekten Methoden. Bei indirekten Methoden wird eine Optimalitatsbedingung erstellt, die im
Anschluss entweder analytisch oder numerisch geldst wird. Da fir komplexe reale
Anwendungen diese Losungsmethode schnell an ihre Grenzen stof3t, verwendet man
meistens direkte Methoden. Hierbei wird das Optimalsteuerungsproblem zeitlich diskretisiert
(Kollokation / Multiple Shooting) und in ein Parameteroptimierungsproblem Uberfuhrt. Dieses
kann im Anschluss mit handelsiblichen Algorithmen geldst werden (z.B. ipopt).
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Visuelle und LIiDAR gestitzte Navigation
Die visuelle Navigation und die Navigation mit LiDAR-Sensoren ist zu einem grof3en
Forschungsthema in den vergangenen Jahren aufgestiegen, da die Satellitennavigation in
einigen Anwendungsbereichen nicht oder nur unzureichend verflgbar ist. Kameras kdnnen
eine prazise Navigation &hnlich dem menschlichen Auge/ Gehirn ermdglichen. Die Daten sind
allerdings um ein Vielfaches groRer als in der Satellitennavigation und erfordern eine
Extraktion der wichtigsten Merkmale. In anspruchsvollen Umgebungsbedingungen mit
sandigem Untergrund kann die visuelle Odometrie genauere Informationen liefern als die
herkdbmmliche rad-gebundene Odometrie, deren Genauigkeit durch Schlupf beeintrachtigt ist.
Mit Hilfe von LIiDAR-Sensoren ist es zudem moglich zwei- oder dreidimensionale Punktwolken
der naheren Umgebung aufzuzeichnen und Riickschliisse auf die Pose des Sensors bzw. der
Tragerplattform zu ziehen. Neben der Trajektorien-Bestimmung kommt der gemeinsamen
Positionsbestimmung und Kartierung (Visual Simultaneous Localization And Mapping, VSLAM
oder LIDAR SLAM) eine groRe Bedeutung zu. Die rein bildbasierten VSLAM Verfahren
vertrauen im Vergleich zu Laser-Scannern zu einem erheblich héheren Mal3 der korrekten
Merkmals-Zuordnung.
Die Bildsensoren kénnen lediglich eine zwei-dimensionale Projektion des dreidimensionalen
Raums erfassen. Dennoch Iasst sich von der Eigenbewegung der Kamera eine 3D-Information
ableiten. Dieser Prozess ist unter dem Stichwort ,structure from motion“ bekannt. Fir die
Rekonstruktion der 3D Information ist eine Tiefeninformation unerlasslich. In den meisten
Fallen (einschlieRlich des Menschen) wird diese Uber eine Stereo-Anordnung erfasst.
Eine Stereo-Anordnung lasst sich allerdings in einigen Systemen aufgrund der stringenten
Anforderungen an die GroéRRe und die verfligbare Rechenleistung nicht immer realisieren. Als
Ersatz wurden verschiedene Ansétze zur visuellen Navigation mit monokularen Kameras
entwickelt. Es haben sich allerdings zwei gro3ere Herausforderungen herauskristallisiert: Zum
einen kann die globale absolute Skalierung nicht ausschliel3lich mit monokularen Kameras
bestimmt werden. Zum anderen kann die Schatzung der Positionsanderung einen Fehler
aufweisen und der resultierende relative Skalierungsfehler sich fortpflanzen. Die Genauigkeit
und Zuverlassigkeit der Positions- und Lageschatzung lasst sich durch eine Sensor-Fusion
der Kamera- und IMU-Daten erheblich verbessern. In einer eng-gekoppelten Sensorfusion
kann auch die Drift der IMU bestimmt werden.

RTK

RTK ist ein Verfahren zur zentimeter-genauen, relativen Positionsbestimmung mit zwei GNSS-
Empfangern. Die hohe Genauigkeit wird durch die Auswertung der Tragerphasenmessungen
ermdglicht, die mit Millimeter- bis Zentimeter-Genauigkeit getrackt werden kénnen. Daher
bietet sich RTK als Referenzsystem an. Tragerphasenmessungen sind allerdings von
Phasenspriingen und Codemessungen von erheblichen Mehrwegefehlern betroffen. Ein
zuverlassiges RTK-System beinhaltet daher eine eng-gekoppelte GPS/INS-Sensorfusion, um
Phasenspriinge korrigieren und Mehrwegefehler schatzen zu kénnen. Ein RTK-System kann
eine ,float” und ,fixed" Lésung liefern: Die ,fixed“ Losung weist die groRtmaogliche Genauigkeit
auf und ist in glinstigen Umgebungsbedingungen verfligbar; andernfalls wird in der Regel eine
Jfloat‘ Losung mit etwas verringerter Genauigkeit ausgegeben.

Exploration

Bei der Exploration von unbekannten Umgebungen mit Robotern stellen die Explorationszeit
und die erkundete Flache die Hauptparameter der Exploration dar. Wenn diese Exploration
autonom erfolgen soll, muss der Roboter selbst erkennen was unzureichend oder gar nicht
erkundet ist und wann ein Gebiet ausreichend exploriert ist (Termination des Algorithmus).
Dabei muss der Roboter ebenfalls die Pfadplanung in einer Karte selbst ibernehmen, in dieser
Karte Hindernisse erkennen und ihnen ausweichen (Hindernis-Vermeidung). Im Fall einer
Multi-Agenten Exploration kommt die Koordination der einzelnen Agenten noch hinzu. All diese
Herausforderungen missen gelost werden, damit ein Schwarm von Robotern eine
automatische Exploration erfolgreich durchfiuihren kann.
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Kooperative Schwarmnavigation mit Funksignalen

Bei terrestrischen Positionierungssystemen und Lokalisierungsansatzen werden im
Allgemeinen infrastrukturbasierte Ansétze verfolgt. Dabei greift man tblicherweise auf GNSS
wie GPS oder GALILEO oder Kommunikationsnetze wie UMTS, 3GPP-LTE zurlck. Fur eine
genaue Lokalisierung wird eine direkte Sichtverbindung zwischen Sender und Empfanger
vorausgesetzt. Diese direkte Sichtverbindung ist bei klassischen Kommunikationsnetzen nicht
erfullt. Kooperative Ansatze, welche zusatzlich eine Distanzschatzung zwischen einzelnen
Funkteilnehmern durchfiihren, wurden deshalb bereits untersucht und werden als zielfihrend
betrachtet. FlUr eine Schwarmnavigation auf dem Mars kommt weiters hinzu, dass samtliche
Infrastruktur fehlt. Erste Ansatze zur infrastrukturlosen Positionierung speziell fur die
Schwarmnavigation und die Schwarmformationsschatzung wurden im Projekt VaMEXx
untersucht. Fur eine optimale Schwarmnavigation missen Teilaspekte wie der effiziente,
dezentrale Kanalzugriff, die zeit-basierte Distanzschatzung und die dezentrale
Schwarmsteuerung eng gekoppelt werden. Aktueller Gegenstand der Forschung sind
sogenannte Cyber-Physical Systems (CPS), in welcher Lokalisierung eine wichtige Rolle
spielt. Allerdings nutzen diese CPS wiederum terrestrische Infrastruktur, weshalb aktuelle
Anséatze aus diesem Bereich nur bedingt fiir eine Schwarmnavigation auf dem Mars einsetzbar
sind. Daher mussen neue Ansatze untersucht, und bestehende Ansatze aus z.B. dem
Vorgéangerprojekt VaMEXx verbessert werden, um die Schwarmnavigation mit der Exploration
optimal verkniipfen zu kénnen.

5 Zusammenarbeit mit anderen Stellen

Das Gesamtvorhaben VaMEx-CoSMIC war ein Verbundvorhaben mit folgenden beteiligten
Einrichtungen:

Institut fur Flugfihrung der Technischen Universitat Braunschweig,

Lehrstuhl fir Kommunikation und Navigation der Technischen Universitat Minchen,
Lehrstuhl fir Flugsystemdynamik der Technischen Universitat Minchen,

Institut fir Kommunikation und Navigation des DLR Oberpfaffenhofen im Unterauftrag
der TU Braunschweig.

Verbundfuhrer war das Institut fur Flugfuhrung der Technischen Universitat Braunschweig.
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6 Erzielte Ergebnisse

Die im Folgenden beschriebenen erzielten Ergebnisse enthalten sowohl die Arbeiten des
Teilprojektes TU Braunschweig (FKZ 50 NA 1520) als auch die Arbeiten der Teilprojekte DLR
KN (FKZ 50 NA 1520) und TU Minchen (FKZ 50 NA 1521). Dies ist der Tatsache geschuldet,
dass die Arbeiten in dem Verbundvorhaben VaMEx-CoSMIC in vielen Bereichen stark
verzahnt durchgefihrt wurden.

6.1 Anforderungs- und Systemanalyse

6.1.1 Robustheit und Fehlertoleranz der fliegenden Schwarmteilnehmer

Der Einsatz des Schwarms Uber einen langen Zeitraum hinweg erfordert die Robustheit der
einzelnen Schwarmteilnehmer gegeniber Degradations- bzw. Schadensfallen. Letztere
lassen sich fur fliegende Schwarmteilnehmer in Hardwarefehler und physikalische Fehler
unterteilen.

Hardwarefehler vereinigen unter anderem Fehler der Sensoren als auch Fehler, die z.B. durch
Bitflips auf den mitgefuhrten Rechnern entstehen konnen. Fir die fliegenden
Schwarmteilnehmer ist ein funktionierendes Set an Sensoren notwendig, um eine vollstandige
Navigationslésung erhalten zu kdénnen. Wahrend der Ausfall der Positionslésung unter
bestimmten Umstanden kurzfristig verkraftet werden kann, fuhrt der Wegfall der Lage- und
Rateninformation fast zwangslaufig zu einem unerwiinschten Flugzustand. Die Anforderungen
an eine vollstandige Navigationslésung kdnnen wiederum durch Robustheitsanforderungen an
die Hardware oder Redundanz erfullt werden.

Physikalische Fehler beziehen sich auf Schadensfalle, die eine Anderung der Flugphysik zur
Folge haben. Dies kann z.B. durch den Ausfall eines Antriebssystems erfolgen. Abbildung
6.1.1 zeigt beispielhaft den Momentenraum eines fliegenden Schwarmteilnehmers bei 12N
Schub. Das auf3ere Polytop definiert die vom Vehikel physikalisch erreichbaren Momente. Fir
einen Schwebeflug muss der Ursprung innerhalb des Polytops liegen damit kein resultierendes
Moment entsteht, das das Vehikel in Bewegung versetzt. Die gewaéhlte Darstellung Uber
Polytope ermdéglicht somit eine einfache Analyse ob gewinschte Flugzustédnde Uberhaupt
erreicht werden konnen.

Es ist allerdings nicht sichergestellt, dass der Regler die gewiinschte Kombination an Schub
und Momenten auch erreichen kann. Beispielhaft zeigt das innere Polytop in Abbildung 6.1.1
welche Momentenkombinationen vom Regelungsalgorithmus erreicht werden konnen.
Dementsprechend leiten sich die Anforderungen an die Robustheit des Systems gegentiber
physikalischer Degradation nicht nur aus den physikalischen Randbedingungen des Systems
ab, sondern sind auch vom eingesetzten Regelungsalgorithmus abhangig.

Die elegante Darstellung tber Polytope im Momentenraum erlaubt eine Klassifizierung
moglicher Schadensfalle: Die erdenklichen Fehlerfalle miissen nicht einzeln betrachtet
werden, sondern koénnen basierend auf ihrer Auswirkung auf den Momentenraum
zusammengefasst werden. Dies erlaubt eine effiziente Untersuchung, auch wenn sich das
betrachtete Vehikel oder der Regelungsalgorithmus andern.

Neben der Untersuchung der reinen Robustheit gegentber Schadensfallen existieren
Algorithmen, die es ermdglicht Fehler zu detektieren und zu klassifizieren. Z.B. kann ein
Votingsystem durch redundante Hardware feststellen, ob ein Rechner fehlerhafte Signale
liefert (u.A. ). Des Weiteren existieren z.B. fur den Ausfall von Aktuatoren sogenannte ,Fault
Detection and Isolation“ Methoden, die es erlauben fehlerhafte Effektoren zu detektieren und
den Fehler abzuschéatzen. Die Erkennung und Klassifizierung von Schadensféllen erlaubt es
dem einzelnen Vehikel und der Missionsintelligenz abzuschatzen inwiefern eine Fortsetzung
der Mission durch den beschadigten Schwarmteilnehmer maoglich ist. Ist das Vehikel immer
noch einsatzbereit erlaubt diese Analyse eine Abschatzung der Einschrankungen der
Fahigkeiten des Schwarmteilnehmers, die durch den Schaden hervorgerufen wurden. Dies
ermdglicht den weiteren Explorationseinsatz eines Schwarmteilnehmers mit einem
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Abbildung 6.1.1: Beispielhafter Momentenraum eines fliegenden Schwarmteilnehmers bei 12N
Schub

6.1.2 Hexakopter Systemarchitektur

Die Architektur vom Hexakopter Autopilot kann Abbildung 6.1.2 entnommen werden. Diese
Architektur wurde im Laufe des Vorgangerprojekts VaMEx erfolgreich benutzt. In CoSMiIC
sollen die Schnittstellen zu der Bodenstation sowie zu der tUibergeordneten Schwarmintelligenz
und Missionsplanung angepasst werden. Ziel ist, dass die AscTec Firefly’s in derselben Weise
wie die anderen Schwarmteilnehmer bedient werden konnen. Dafur wird das MAVLink
Protokoll implementiert, um die Daten zwischen den unterschiedlichen Systemen zu
Ubertragen. AuBerdem werden ausgewahlte Modi vom Pixhawk Autopilot zur Verfigung
gestellt. Dieses Vorgehen erlaubt das Weiternutzen des vertrauten Systems und reduziert
somit die Entwicklungszeit. AuBerdem wird eine gewisse Modularitat erreicht, indem
sichergestellt wird, dass die Schwarmteilnehmer Uber das gleiche Protokoll und die gleichen
Befehle angesprochen werden kénnen.

/ [------- <| Ground Control Station |< —-_——— \
| PC with WLAN

T
l XBee

Gumstix Flight Control Computer

————— = - " Data Fusion/Control F-——-——-F—-—-

Algorithm

AscTec Autopilot

UART

High Level Processor UART
GPS | (User Defined Programs)

Low Level - Motor Actuat
Processor + IMU Controller uators

Magnetometer
| Pilot ||

Abbildung 6.1.2: FSD Hexakopter Autopilot
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6.2 Versuchsaufbau

6.2.1 Experimentalsystem Relativpositionierung

Das Konzept fur ein kombiniertes Kommunikations- und Lokalisierungssystem aus dem
Vorgangerprojekt VaMEx wurde in einem ersten Schritt (iberarbeitet. Bei dieser Uberarbeitung
kamen malRgeblich praktische Einschrankungen einer spateren Realisierung zum Tragen.
Dieses neue Konzept erlaubt eine Kommunikation, Lokalisierung, und Zeitsynchronisation in
einem Netzwerk von Agenten und basiert auf einem Mehrtragermodulationsverfahren
(OFDM). Fur den interferenzfreien Kanalzugriff wird ein Zeitmultiplex (TDMA) ohne zentralen
Koordinator eingesetzt. D.h., dass Agenten sich relativ zu den Zeitschlitzen der
Nachbaragenten synchronisieren und die Sendezeitpunkte ihrer OFDM-Symbole nachregeln.
Somit erreicht man einen robusten Mehrnutzerkanalzugriff ohne Single-Point-of-Failure. Die
Lange der Zeitschlitze, die Signalbandbreite, etc., sind konzeptionell flexibel fir verschiedene
Anwendungen anpassbar, z.b. wenn nur wenige Agenten fur eine Raumfahrtmission benétigt
werden. Fir VaMEx-CoSMIC wurden die Parameter wie folgt gewahlt (Auszug): OFDM
Signalbandbreite von 25 MHz mit 1024 Untertragern, und ein Zugriff fir 20 Agenten innerhalb
von 10 ms. Fir das Design des OFDM-Systems wurde von einem Explorationsszenario auf
der Mars-Oberflache ausgegangen. Abbildung 6.2.1 zeigt exemplarisch das TDMA-Schema
mit den OFDM-Symbolen. Im aktuellen Konzept mit 10 ms erreicht man eine
Gesamtupdaterate von 100 Hz. D.h., dass 100 mal pro Sekunde das gesamte Netzwerk
aktualisiert werden kann. Ein Zeitschlitz besteht aus 11 OFDM-Symbolen: das erste OFDM-
Symbol ist eine Praambel, welcher zur initialen Kanalschatzung, der Rahmen- und
Zeitsynchronisation, und der Agentenidentifikation verwendet wird. Im zweiten OFDM-Symbol
sind mit einem Rate 1/3 Faltungscode der Sendezeitstempel, eine Pakethummer, sowie die
Daten fir die Ruckantworten fir die Distanzschatzung kodiert. Die restlichen nachfolgenden
neun OFDM-Symbole sind frei belegbar, z.B. fir die Kommunikation.
10 ms

Activity
Agent 1
Agent 2
Agent O

Time

= Agent 0

9 symbols i

Preamble !Ranging data[| Data  |=ee[] Data |
Time

OFDM cyclic prefix
B Js TOMA guard time

Abbildung 6.2.1: TDMA-Schema und OFDM-Symbole pro Slot fiir das kombinierte
Kommunikations- und Lokalisierungssystem

Im Vorgangerprojekt VaMEx wurde ein Experimentalaufbau mit kommerziell verfiigbaren
Komponenten entwickelt, mit welchem nur ein spezielles Verfahren zur Distanzschéatzung
zwischen mehreren Agenten gezeigt werden konnte. Die Erweiterung auf mehr als sechs
Agenten erwies sich als unvorteilhaft. Zu Beginn von VaMEXx-CoSMIC kamen miniaturisierte
Software-Defined-Radios (SDRs) auf den Markt. Das eingesetzt SDR hat die Funktion eines
Datensamplers zum Senden und Empfangen auf beliebigen HF-Frequenzen. Die
komplexwertigen Basisbandsamples werden dabei Uber eine hochratige Busverbindung
zu/von einem Computer Ubertragen. Die gesamte digitale Signalverarbeitung findet in
Software auf dem Computer statt. Im Rahmen von VaMEx-CoSMiC wurde das Uberarbeitete
Konzept zur Kommunikation und Lokalisierung mit Anpassungen an das SDR in einer
OpenSource-Realisierung namens Gnuradio implementiert. Die realisierten
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Signalverarbeitungsblocke beinhalten die OFDM-Rahmensynchronisation, Kanalschatzung,
Datendekodierung, und die Distanzschatzung. Als erster Schritt wurde die verteilte
Zeitschlitzsynchronisation realisiert und in einem Laborexperiment demonstriert.

DLR

Abbildung 6.2.2: 19"-Aufbau aus dem Vorgangerprojekt VaMEx (nur Distanzschéatzung) und
eingesetztes SDR in VaMEx-CoSMiC (rechtes Bild, blauer Quader).

Die Distanzschatzung zwischen zwei oder mehreren Agenten erfolgt Uber ein Two-Way-
Ranging. Zur Parallelisierung der Distanzschatzung, wurde das Datenpaket mit der
Ruckantwort angepasst: es enthalt nicht nur einen Zeitstempel von einem Agenten, sondern
samtliche empfangene und korrekt dekodierte Zeitstempel aller Agenten im letzten Zeitschlitz.
Somit lassen sich bei einer Anzahl von N Agenten mit N-1 Kanalzugriffen alle Distanzen im
Netzwerk schatzen, anstatt von N(N-1)/2 Kanalzugriffen. Ein Nachteil des klassischen Two-
Way-Rangings ist der Einfluss der Uhrendrift (Skew), wenn die Prozessierungsdauer im
antwortenden Agenten grof3 wird (im Bereich von mehreren Millisekunden). Zur Kompensation
der Uhrendrift wurde in jedem Agenten fir jeden Agentennachbarn ein Kalmanfilter realisiert,
welches anhand der empfangenen Datenpakete, der Sende- und Empfangszeitstempel die
relative Drift schatzt. Diese Driftschatzung wird in einem zweiten Schritt bei der Berechnung
der Distanz aus den Umlaufzeiten bericksichtigt. Fur die Parametrisierung der Kalmanfilter
wurden mehrere Uhren unterschiedlicher SDRs vermessen und die notwendigen Parameter
aus der Allan-Deviation abgeleitet.

Abbildung 6.2.3 zeigt ein Ergebnis aus einem Laboraufbau. Zwei SDRs wurden tber HF-Kabel
verbunden und die Distanzschéatzung wurde gleichzeitig mit und ohne Uhrendriftschatzung und
—kompensation durchgefuihrt.  Zur vereinfachten Darstellung sind beide Kurven
mittelwertbefreit, da nur die Anderung der Distanzschatzung tber die Zeit von Interesse ist.
Die rote Kurve zeigt die Distanzschatzung ohne Uhrendriftkompensation. Man erkennt
deutlich, dass Uber den Verlauf von einigen Minuten die Distanzschéatzung tUber 2 Meter driftet
und einem zufélligen Muster folgt. Mit eingeschalteter Kompensation wird der Einfluss der
Uhrendrift auf ein Minimum reduziert, siehe die blaue Kurve, und die Distanzschatzung bleibt
stabil.
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Abbildung 6.2.3: Ergebnis der Distanzschatzung im Laboraufbau mit und ohne

Uhrendriftschatzung/kompensation. Zur vereinfachten Darstellung sind beide Kurven
mittelwertbefreit.

Neben den Signalverarbeitungsbldcken in Gnuradio wurde auch eine Server-Schnittstelle via
TCP/IP realisiert. Uber diese Schnittstelle kann sich ein Client mit dem SDR eines Agenten
verbinden, und erhalt automatisch die verfigbaren Distanzschatzungen und Zeitstempel zu
den Nachbaragenten. Diese Schnittstelle wurde genutzt, um die Distanzschatzungen Uber
eine weitere Schnittstelle in den Partikelfilter zu Ubertragen. Der Partikelfilter, siehe Kapitel
6.3.2, schatzt die Relativpositionen der Agenten im Netzwerk basierend auf den
Distanzschéatzungen.

Zur Halfte der Laufzeit des Vorhabens ergab sich fir DLR-KN die Chance, aus Eigenmitteln
sechs idente Rover fir Experimente im AulRenbereich zu beschaffen. Diese Rover
wurden weiter aufgerlistet um eine stabile Kommunikation zu einer gemeinsamen Funkbasis
zu ermdglichen und um eine genaue Ortsreferenz via GNSS-RTK in Echtzeit zu erhalten. Der
mechanische Aufbau erlaubt flexible Erweiterungen: so wurden unter anderem das SDR-
Modul der Schwarmlokalisierung von DLR-KN, sowie die Stereokamera und UWB-Module der
TU-Minchen integriert.

Antenne fiir Schwarmlokalisierung

GNSS-RTK Antenne |

Antenne 5GHz-Funklink

5GHz-Funkmodem

Raspberry PI fur RTK-
Losungsberechnung

Magnetfeldsensoren

Abbildung 6.2.4: Einer von sechs identen Rovern von DLR-KN fiir Experimente der
Schwarmnavigation und Schwarmexploration.
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Fur die Experimente im freien Feld sind eine robuste Kommunikationsverbindung zu den
Rovern und Sensoren, sowie eine genaue Ortsreferenz unerlasslich. Daher wurde eine
Funkbasisstation fir einen autarken Betrieb aufgebaut. Die Kommunikation von der Basis zu
den Rovern erfolgt Uber einen dedizierten 5 GHz Funklink. Den Nahbereich deckt ein WLAN
Access-Point ab. Ein Kleinrechner fur die Softwareverwaltung, ein LTE-Modem fir den
Internetzugang, sowie eine Batterie mit Spannungswandler fir den autarken Betrieb sind
integriert. Abbildung 6.2.5 zeigt den Aufbau der Funkbasisstation. Im Verlauf des Vorhabens
wurden die Netzwerkkomponenten der Partner in das bestehende Netz integriert und die
GNSS-RTK Korrekturdaten im Netzwerk verteilt.

I GNSS-RTK Referenzantenne |

5GHz-Funkmodem mit
Rundstrahlantenne

WLAN Access-Point

* Router & PoE-Switch

« Batterie (~860Wh)

«  230V-Inverter 300W

+« LTE-Modem

+« GNSS-RTK
Referenzempfanger
Raspberry-Pi fiir
lokales GIT-repository
+ Datenablage

Abbildung 6.2.5: Funkbasisstation von DLR-KN
6.2.2 Systemintegration fur visuelles SLAM und Sensorfusion

Zur Demonstration des visuellen SLAM- und Sensorfusionsalgorithmus verbesserte TUM-NAV
das im Vorgangerprojekt VaMEXx entwickelte und in das Schwarm-Rover-System des DLR-KN
integrierte Sensorsystem [Abbildung 6.2.6]. Zun&chst wurde eine Stereokamera (Bumblebee2,
20FPS, FireWire-Schnittstelle) auf dynamischen Rovern fur visuelles SLAM montiert. Um
Entfernungsmessungen zwischen Schwarm-Elementen zu erhalten, wurden ein UWB-Tag
und Ankermodule (Decawave, USB-Schnittstelle) auf dynamischen und statischen Rovern
montiert.

e o
20FPS Stereokamera
Bumblebee2, FLIR (Pointgrey)

a | .

EVR1000 compone et sidde & Ssplay side views

UWB-Entfernungssensoren
Decawave ;

Dynamischer Rover TUM-NAVs Sensoren Statischer Rover

DLR-KNs Swarmsystem
* RTK-Multisensormodule

* Radionavigationsystem
(Distanzschatzung)
* Netzwerksystem

Abbildung 6.2.6: Das integrierte System mit dem TUM-NAV Sensor und dem DLR-IKN Rover
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Zusatzlich wurden fir die Sensorfusion die Abstandsschatzungen aus dem System des DLR-
IKNs oder den mit den ANavS RTK-Losungen dgenerierten synthetischen
Entfernungsmessungen verwendet fur den Fall dass die UWB-Module die Messungen nicht
durchfuhren kénnen (z.B. unter Hochtemperaturbedingungen). Die mit jedem System erzielten
Messungen sind in [Abbildung 6.2.7] dargestellit.

. RIKE

LAWE Module
4 «  DLAEH

Ranging measurerment [m)]

le:l e l;l: I
RS Timestamp [5] +1.5347 18w

Abbildung 6.2.7: Ranging measurements with the ANavS RTK system (synthetic, black); UWB
modules (blue); DLR-KN’s navigation system (green)

Als Bordcomputer-Laptop wurde ein Laptop (i7, 16GB RAM) verwendet. Dieser empfing die
Bild- und Messdaten von den Sensoren, synchronisierte diese durch Vergleich der Zeitstempel
[Abbildung 6.2.8] und fuhrte gleichzeitig die Lokalisierung und Kartierung (SLAM) mit dem
Sensor-Fusionsalgorithmus durch. Alle Schatzungen (Fahrzeugposition und -orientierung und
Kartenpunkte) konnen mit der aktuellen Kameraansicht an der Bodenstation per Remote-
Computing Uberwacht werden.

Kamera UWB-Sensoren

menokulare Bilder Entfernungsmessung zwischen
eimen Tag und einem Ankor

Zeitstempel-basierte DLR-KNs
R¥R Systain Sensor-synchronisation Radio Navigation

RTK Odometrie Entfemungsmessung

zwischen Rovern

Abbildung 6.2.8: Datensynchronisierung durch Zeitstempel-Vergleich
6.2.3 Experimentalsysteme automatischer LIDAR SLAM

Fur die Versuchsdurchfiihrung wurden die vorhandenen Schwarmteilnehmer modifiziert und
in ihrer Leistungsfahigkeit erweitert, um eine automatisierte Exploration mittels LIDAR SLAM
durchfihren zu kdénnen. Die grundlegende Hardwarearchitektur wurde dabei auf fahrenden
und fliegenden  Schwarmteilnehmern identisch  aufgebaut, um eine  hohe
Softwarekompatibilitat zu erreichen.

Basis fur die Automatisierung ist eine x86-basierte Rechnereinheit, auf der die freie und
modulare Robotiksoftware ROS lauft. Als Navigationssystem dienen eine Inertialmesseinheit
(IMU), ein Relativortungssystem sowie ein LiDAR. Durch einen Gber ROS angesteuerten
Aktuator kann das LIDAR um die Hochachse gedreht werden und ermdglicht somit  eine
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Rundumsicht.
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Sicherheits-
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Abbildung 6.2.9: Systemaufbau von TUBS-IFF

Aus Sicherheitsgriinden wird der Antrieb nicht direkt Angesteuert, sondern das System in ein
Experimental- und ein Basissystem geteilt. FUr das Basissystem wurde ein robuster,
handelsiiblicher Autopilot eingesetzt, der lUber eine Fernbedienung konventionell von einem
Sicherheitspiloten gesteuert werden kann. Somit bleiben die Vehikel auch bei Ausfall oder
Fehlfunktion des Experimentalsystems manuell steuerbar.

Zur automatischen Exploration werden Im Experimentalsystem Wegpunktkommandos von
ROS aus an den Autopiloten weitergegeben. Eine Relativortung liefert das AnavS RTK-
System.

Als SLAM-Sensorik wurde der Hokuyo LIDAR weiterverwendet. Der Schwenkantrieb, um 3D
Scans zu erhalten, wurde durch einen Aktuator mit Positionsriickmeldung ersetzt.

Daten der Inertialmesseinheit ADIS 16488 werden von einem echtzeitfahigen Microcontroller
System eingelesen. Zur Zeitsynchronisation der Messdaten werden im Microcontroller
basierten Zeitsynchronisationssystem die Zeitpulse von LIDAR, RTK-System und IMU erfasst.
Zusatzlich wird vom Microcontroller auch das Servo in Echtzeit angesteuert und die
Positionsrickmeldung ausgelesen.  Durch Laufzeitmessung auf der USB-Verbindung
zwischen Microcontroller und ROS lassen sich die Daten auf etwa 200us genau mit der
Systemzeit von ROS synchronisieren. Auftretende Latenzen gepufferter Daten aus dem USB-
System kdnnen dadurch im lGberarbeiteten System direkt erkannt werden.

Sensorstitzung des Basissystems

Durch die interne Inertialmesseinheit im Autopilotensystem ist eine stabilisierte Bewegung
gewabhrleistet. Der Autopilot des Basissystems ist darauf ausgelegt, Stitzinformationen von
GNSS, Magnetometer und Barometer zu verwenden, um neben der stabilisierten Bewegung
auch navigieren zu kdnnen. Dazu l&sst sich das Basissystem lasst Uber absolute Wegpunkte
kommandieren. Geschieht dies vom Experimentalsystem aus, muss das Basissystem mit den
gleichen Stitzinformationen wie das Experimentalsystem arbeiten. Da im Experiment SLAM-
basiert navigiert werden soll, was sich je nach Gite von einer GNSS-LAsung unterscheiden
kann, kann es bei der Wegpunktnavigation zu Unterschieden zwischen Experimental- und
Basissystem kommen, welche in falschen Bewegungsrichtungen resultieren. Um diesem
Problem zu begegnen, werden von der Navigationsldsung im Experimentalsystem die
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bendtigten StitzgréRen fur den Autopiloten berechnet. Neben verschiedenen Punkt zu Punkt
Verbindungen unterstitzt der Autopilot auch UAVCAN als Bussystem.

/ Experimentalsystem Basissystem \

DLR

Sensoremulation

GNSS
(Position)

UAVCAN

Barometer

Navigation (Liche)

Relativ- Magnetometer
ortung (Kurs) Autopilot

\ /

Hier kdonnen Uber eine einzige physikalische Schnittstelle die bendtigen emulierten
Sensordaten zur Stlitzung an den Autopiloten Ubertragen werden. Die Position wird durch eine
GNSS-Nachricht mit entsprechender geographischen Lange und Breite emuliert. Die
Hohenstitzung erfolgt durch Emulation eines Barometers mit der entsprechenden Nachricht
des statischen Druckes nach dem Modell der Standardatmosphare. Die Kursstitzung erfolgt
Uber Nachbildung der dem Erdmagnetfeld entsprechenden Magnetometerdaten. Durch diesen
Aufbau werden die Wegpunktkommandos des Experimentalsystems konsistent ausgefuhrt.
Bei einem Absturz des Experimentalsystems, fehlerhafter Wegpunkte oder Stutzinformationen
kann mit dem weiterhin stabilisierten Autopiloten manuell sicher gelandet werden.

MAVLINK

Wegpunkte

Abbildung 6.2.10: Sensoremulation zur Stltzung des Autopiloten

6.3 Ortung

6.3.1 Automatisierungen fur LIiDAR SLAM

Zur Realisierung einer vollstandig automatisierten Mars-Exploration, als speziellen
Anwendungsfall eines Navigationsszenarios, ist es notwendig alle relevanten Subprozesse
ebenfalls zu automatisieren. Im untersuchten Einsatzszenario, unter Verwendung eines LiDAR
und dessen Datenverarbeitung zur Realisierung eines SLAM zur Stutzung der INS-
Ortungslosung, wurde sowohl eine Automatisierung der Datenerfassung, der
Datenverarbeitung als auch des Navigationsprozesses, welcher das Fuhren und die
Ortsbestimmung des Systems umfasst, hotwendig.

Die Automatisierung wurde mit Hilfe einer plattformunabhangigen Ablaufsteuerung, im
folgenden auch State-Machine genannt, umgesetzt, die die Bewegungsablaufe des
robotischen Systems, die Datengenerierung durch das LiDAR-Servo-Modul und die
softwareseitige Datenverarbeitung durch den LIiDAR-SLAM Uberwacht und steuert.

Der Ablauf fur eine Explorationsmission und die damit verbundenen Schritte der State-
Machine zur Automatisierung des LIDAR SLAM sind im folgenden Schaubild dargestellt.
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Abbildung 6.3.1: TUBS-IFF State-Machine zur Automatisierung der robotischen Systeme

Zu Beginn der Mission wird zunachst das inertiale Navigationssystem (INS) initialisiert und mit
einer Positionslésung versorgt. Die Generierung dieser globalen und initialen Positionslésung
wird im Rahmen des Vorhabens VaMEXx - LAOLa auf Basis eines Systems, bestehend aus
Sternensensoren und Funkbarken realisiert, wobei letztere zur Ortsbestimmung der
robotischen Systeme in dem durch die Sternensensoren aufgespannten Koordinatensystem
dienen.

Nach der Initiaisierung des INS erfolgt noch vor der ersten Bewegung ein initialer LIDAR Scan
der Umgebung. Das Resultat eines jeden Scans ist eine Punktwolke. Diese erste Punktwolke
bildet die Grundlage fur die Verarbeitung nachfolgender, mit Hilfe des LIDAR-Servo-Moduls
erzeugter Punktwolken durch den SLAM Algorithmus. Durch die erste Punktwolke wird somit
der SLAM - Algorithmus initialisiert. Die Initialisierung kann auch auf Basis einer zuvor in den
SLAM - Algorithmus eingespeisten Karte erfolgen. Befindet sich die Position des Systems
innerhalb dieser Karte, kann die erste erzeugte Punktwolke durch den initialen Scan bereits
zur Ortsbestimmung innerhalb der vorhandenen Karte herangezogen werden. Liegt die Karte
im Koordinatensystem des durch die Sternensensoren aufgespannten Systems vor, so ist die
durch den SLAM erhaltene Positionslésung im Idealfall, unter Ausschlufd von Messfehlern des
LiDAR, lokalen Minima im SLAM Prozess und Doppeldeutigkeiten beim Map-Matching,
redundant.

Nach erfolgreicher Initialisierung der beiden Navigationssysteme versetzt die State-Machine
das robotische System in den Fortbewegungsmodus. In diesem Modus kann das System
entlang eines geplanten und durch Wegpunkte abstrahierten Pfades die Verfolgung seines
aktuellen Explorationszielpunktes fortsetzen.

Die Unterbrechung des Fortbewegungsmodus zur Initiierung der Datenerfassung durch den
LiDAR, der sich daran anschlieRenden Datenverarbeitung und SLAM erfolgt durch die State-
Machine in Abhangigkeit von unterschiedlichen Kriterien. Diese Kriterien sind zeitabhangig,
entfernungsabhngig oder aber abhangig von der Prozesskovarianz des Algorithmus zur
Sensordatenfusion, welche durch einen Extended Kalman-Filter umgesetzt wurde. Durch
Uberschreiten eines oder mehrerer Schwellwerte der zuvor genannten Kriterien wird der
Fortbewegungsmodus unterbrochen und die Datenerfassung des LIDAR zur Generierung
einer Punktwolke eingeleitet. Sobald diese erzeugt, die Verarbeitung durch den SLAM
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vollzogen ist, also eine Positionslésung durch das SLAM - Verfahren vorliegt, und die
Sensordatenfusion vollzogen ist, wird das robotische System zurick in den
Fortbewegungsmodus versetzt. Zeitgleich erfolgt eine Aktualisierung der Werte der Kriterien
zur  Unterbrechung des Fortbewegungsmodus. Das heit die wahrend der
Fortbewegungsphase akkumulierten Werte fir die entfernungs- und zeitabhangigen Kriterien
werden durch die State-Machine zurlck auf Null gesetzt. Ein Sonderfall ist das Kriterium der
Prozesskovarianz. Diese ist ein Resultat des Fusionsfilters und wird nicht von der State-
Machine manipuliert. Folglich kann die Prozesskovarianz des Extended Kalman-Filter noch
Werte enthalten die auch nach dem Einspeisen des Mess-Updates in Form des SLAM-
Resultates Uber dem Schwellwert liegen. Folglich wird sofort eine neue LIDAR-Datenerfassung
eingeleitet. Sollten die Ergebnis des SLAM wiederholt in ein unzureichendes Update der
Prozesskovarianz fuihren, kann dieser Zyklus nur durch ein adaquates Mess-Update aus einer
anderen Quelle als dem SLAM, beispielsweise aus den Daten des Relativortungssystems
oder aber der Funkbarken, durchbrochen werden.

Letztendlich werden die durch die Mechanismen der State-Machine generierten Punktwolken
aus den Daten des LiDAR/Servo - Moduls und die Ergebnisse des SLAM Algorithmus
gespeichert. Dadurch stehen diese auch fir eine eventuelle manuelle Nachverarbeitung zur
Verfligung.

Weiterhin wird das Ergebnis des SLAM, bestehend aus einer Punktwolken und der
Ortungsldsung des Systems zur kontinuierlichen Erweiterung der Kartendatenbank genutzt.

6.3.2 Visuelles SLAM und Distanzschatzungfusion

Fur die Selbstlokalisierung und Kartenerstellung von Fahrzeugen in unbekannten
Umgebungen (Simultaneous Localization and Mapping, SLAM) implementierte TUM-NAV
einen Datenfusionsalgorithmus mit monokularem Sehen und Entfernungsmessung. Zunachst
wird eine merkmalsbasierte visuelle SLAM-Methode angewendet, um die Posen des Rovers
(Positionen und Orientierungen) zu schatzen und Kartenpunkte in Echtzeit zu erstellen. Um
sowohl eine hohe Geschwindigkeit als auch eine hohe Genauigkeit bei verrauschten Bildern
zu erreichen, wurde der ,Oriented FAST und Rotated BRIEF“ (ORB) Detektor eingesetzt.
FAST (Features from Accelerated Segment Test) und BRIEF (Binary Robust Invariant
Elementary Feature) sind skalierungs- und rotationsinvariante Detektoren mit hoher
Rechengeschwindigkeit. Der ORB-Detektor extrahiert die anfanglichen Merkmale mit der
FAST-Methode, und der BRIEF-Algorithmus wird fir die Rotationsinvarianz angewendet.
Darlber hinaus werden Multiskalenmerkmale mit Pyramidenschichten erzeugt. Abbildung
6.3.2 zeigt ein Beispielbild (EuR0C da-taset, V101 easy) mit erkannten ORB-Merkmalen.

Abbildung 6.3.5: Ein BiI-BeispieI mit detektierten ORB Merkmalen
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Nach der Merkmalsextraktion werden aufeinanderfolgende Bilder verglichen, um anhand der
Deskriptoren der Bilder (z.B. Bildintensitét, Intensitatsgradient) passende Merkmale zu finden.
Ein Beispiel fur korrespondierende Merkmale ist in Abbildung 6.3.3 dargestellt. Die
verbundenen Merkmale dienen der kontinuierlichen Verfolgung der aktuellen
Fahrzeugposition sowie der lokalen Kartenverfeinerung.

Abbildung 6.3.3: E|n Belsp|el far die Merkmalszuordnung in aufemanderfolgenden Bildern

Darlber hinaus wird die ,Loop Closing“ Technik angewendet, um Driften im Dead-Reckoning-
Prozess zu minimieren. Dazu werden die Ubereinstimmungen zwischen den im aktuellen Bild
beobachteten Merkmalen und den in der globalen Kartendatenbank gespeicherten Merkmalen
gesucht. Wenn eine Wiedererkennung detektiert wird, werden die akkumulierten Fehler der
Kameraposen durch eine Ahnlichkeitstransformation bestimmt und die Posen mit der Methode
der kleinsten Fehlerquadrate korrigiert.

Im nachsten Schritt wird die mehrdeutige, globale Skala der monokularen reinen Bildkarte
wiederhergestellt, indem die Entfernungsmessungen zwischen dynamischen und statischen
Rovern fusioniert werden. Dartber hinaus werden, wenn kein Loop Closing verflgbar ist,
Abweichungen in reinen Bildverarbeitungsschatzungen durch ein zusatzliches globale Least-
Squares Verfahren reduziert, wodurch sowohl Wiedergabefehler in den Bildrahmen als auch
Entfernungsfehler minimiert werden.

TUM-NAV demonstrierte den Fusionsalgorithmus mit der Sequenz V101 des EuRoC-
Datensatzes, bei dem es sich um einen frei-verfigbaren Bilddatensatz handelt, der mit Hilfe
eines MAV in verschiedenen Innenrdumen gewonnen wurde. Die Positionsreferenz des
EuRoC-Datensatzes wurde mit einem Vicon 6D-Bewegungserfassungssystem ermittelt. Wie
in Abbildung 6.3.4 gezeigt, liefert das visuelle und Entfernungsmessungs-basierte System
genaue Trajektorien-Schatzungen, mit einem RMSE von 0,21 m.

XY-plane

ground truth
sensor fusion 24

3D trajectories

T T T T T
-2 -1 0 1 2
X[m]

XZ-plane

Abbildung 6.3.4: Schéatzung der Trajektorie mit der TUM-NAV-basierten Sensorfusion (blau)
und Vergleich mit der Referenzldsung (schwarz)
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6.3.4 Relativpositionierung

Am Ende des Vorgéangerprojekts VaMEXx stellte DLR-KN ein Konzept fur ein neues Verfahren
zur Positionsschatzung vor. Dieses Konzept namens Direct Particle Filter Localization
(DiPLoc) wurde zu Beginn von VaMEXx-CoSMIC weiter untersucht. Im Allgemeinen wird ein
sequentieller Bayes'scher Filter realisiert als Partikelfilter fur die Positionsschatzung
verwendet. Die Positionsschatzung selbst kann als Fusionierung von verschiedenen
Distanzschéatzungen zwischen Agenten im Netzwerk betrachtet werden. Fir eine optimale
Fusionierung muss die Gute der Distanzschatzung, z.b. die Varianz, der Bias, etc., bekannt
sein bzw. wird diese mitgeschatzt um Uber geeignete Modelle, z.B. untere Schatzschranken,
bertcksichtigt zu werden. Dieser mehrstufige Ansatz hat einen entscheidenden Nachteil: die
Glute ist eine schlechte Approximation der tatsachlichen Fehler, da z.B. sehr ungulnstige
Empfangsbedingungen (sehr geringes SNR), sowie Distanzschatzfehler verursacht durch
starke Mehrwegeausbreitung (Multipath) nicht korrekt abgebildet werden kénnen. Das neue
Verfahren DiPLoc kirzt dieses mehrstufige Verfahren ab: das gesamte Empfangssignal vor
dem Korrelator wird direkt zur Lokalisierung herangezogen. Die Komplexitat von DiPLoc ist in
derselben GroRRenordnung wie mehrstufige Verfahren Stand der Technik, mit einem
entscheidenden Vorteil: durch die Nutzung des gesamten Empfangssignals (der Waveform)
sind sdmtliche Hypothesen enthalten und werden im Partikelfilter durch entsprechende
Gewichtung automatisch aufgeldst. Dieser Ansatz ist in etwa vergleichbar mit Hard- und Soft-
decision Dekodierung bei Kommunikationsempfanger, wobei DiPLoc dem Soft-decision
Dekodierer entsprache. Letzterer hat eine deutlich bessere Performance. Abbildung 6.3.5 zeigt
den ersten Zeitschritt von DiPLoc basierend auf den Messdaten aus dem Vorgangerprojekt
VaMEX. Abbildung 6.3.6 zeigt den Lokalisierungsfehler Giber mehrere Zeitschritte, in welchen
ein Rover eine Trajektorie fuhr. Der Ansatz Stand der Technik mit der Modellierung des
Distanzschatzfehlers lber eine Ziv-Zakai untere Schatzschranke (ZZLB) zeigt einen hohen
Lokalisierungsfehler von mehrere Metern in Bereichen mit sehr unglnstigen
Ausbreitungsbedingungen fir das Funksignal. Gerade in diesen Bereichen verbessert DiPLoc
die Lokalisierung: der Fehler kann um einen Faktor 10 und mehr reduziert werden.

Step=1

-20 0 20
X [m]

Abbildung 6.3.5: Erster Zeitschritt von DiPLoc: Punkte zeigen die Hypothesen des
Partikelfilters (blau geringe Hypothese, gelb/rot starke Hypothese). Pinke Dreiecke zeigen die
tatsachliche Position und das grine Dreieck die Schatzung.
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Abbildung 6.3.6: Vergleich der Lokalisierungsfehler zwischen DiPLoc und dem modellbasierten
Ansatz basierend auf Messdaten aus VaMEXx.

Der beiden Verfahren zur Relativpositionierung wurden in einem JAVA-Framework umgesetzt.
Dieses Framework besitzt eine Schnittstelle zu den SDRs der Agenten um die
Distanzschéatzungen zu erhalten. In VaMEx-CoSMIC wurde der mehrstufige Ansatz fir die
erste praktische Umsetzung gewahlt. Diese Realisierung erlaubt eine Schatzung der
Positionen und eine grafische Ausgabe in Echtzeit. Weiterhin wurde eine Schnittstelle fir das
GNSS-RTK realisiert, um direkt den Lokalisierungsfehler berechnen und darstellen zu kénnen.
Dabei wird davon ausgegangen, dass das GNSS-RTK im freien Feld als Referenz betrieben
wird.
Die Gute der Relativpositionierung ist nicht nur von der Guite der Distanzschatzungen und der
Anzahl der Nachbaragenten abhangig, sondern auch von der geometrischen Anordnung des
Schwarms (GDOP). Die Robotersteuerung wurde mathematisch mit der Relativpositionierung
verknupft. Daraus ergibt sich eine Navigation fur verschiedene Anwendungsfélle: der Schwarm
kann selbststandig optimale Konstellationen (Geometrien) zur optimalen Selbstlokalisierung
oder optimale Sensor-Aperturen einnehmen. Hierbei wurde eine Anwendung néaher
untersucht: die Return-to-Base Navigation, siehe Abbildung 6.3.7. Ein Schwarm ist sehr weit
von der urspriinglichen Basis (Ort B) entfernt. Die Funksignale der Schwarmlokalisierung
kénnen nicht von der Basis empfangen werden. Daher sendet die Basis ein niederfrequentes
Radiosignal aus, mit welchem eine deutlich gré3ere Distanz lberbrickt werden kann. Der
Schwarm empfangt dieses Radiosignal und nutzt es fur die Rickfihrung zur Basis. Dabei
muss der Schwarm drei nicht-konvexe Optimierungsprobleme l6sen, welche zum Teil sogar
gegensatzlich sind:

1. Der Schwarm soll eine optimale Konstellation zur Selbstlokalisierung

einnehmen.

2. Der Einfallswinkel des niederfrequenten Radiosignals muss Uber eine verteilte
Apertur (verteiltes Antennenarray) geschatzt werden. Hierzu muss der
Schwarm selbststédndig eine Konstellation einnehmen, welche fur die
Schatzung des Einfallswinkels optimal ist.

3. Alle Agenten sollen in einer endlichen Zeit an der Basis ankommen.
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Abbildung 6.3.7: Return-to-Base Navigation fir einen Schwarm.

Die Abbildung 6.3.8 zeigt die Schwarmkonstellation nach wenigen Zeitschritten. Fir die

Winkelschatzung des niederfrequenten Radiosignals ware es optimal, alle Agenten moglichst

weit entlang der Y-Achse zu verteilen. Diese Anordnung ist jedoch ungunstig fir die

Selbstlokalisierung da sie zu einem sehr schlechten GDOP fiihrt. Daher nimmt der Schwarm

die Form eines linearen Antennenarrays mit Lattice-Struktur an, um sowohl die

Selbstlokalisierungsgenauigkeit, als auch die Winkelschatzungsgenauigkeit zu optimieren.
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Abbildung 6.3.8: Return-to-Base Navigation: der Schwarm (tatséchliche Position als rote
Punkte links) spannt eine optimale Konstellation fir die Selbstlokalisierung und die
Winkelschatzung fur das niederfrequente Radiosignal auf. Die Basis ist als roter
Punkt rechts eingezeichnet.

Die in VaMEx-CoSMiC theoretisch erarbeitete Relativpositionierung setzt keine sogenannten
Ankerknoten voraus. Man spricht daher von Anchor-Free-Localization. Ankerknoten sind
Agenten/Sensoren im Netzwerk mit bekannter Position zur Fixierung des Koordinatensystems
und zur Transformation des lokalen Koordinatensystems in ein Ubergeordnetes.

Bei der Anchor-Free-Localization treten zwei Probleme auf, welche in einem ersten Schritt
theoretisch untersucht wurden. Erstens existiert kein gemeinsames Koordinatensystem,
sodass ein Konsensus um Netzwerk zwischen allen Agenten gefunden werden muss.
Zweitens fihren das Fehlen von Ankerknoten zur einer residualen Translation, Rotation, und
auch Flipping der Gesamtkonstellation. Fir eine robuste Schwarmnavigation (Einbeziehung
der Steuerung) missen diese zwei Probleme gelést werden. Eine erste theoretisch
untersuchte Losung verwendet einen Konsens-basierten Ansatz, welcher verteilt im Netzwerk
berechnet wird. Dabei konnte gezeigt werden, dass die residuale Translation und Rotation
minimiert wird, und ein gemeinsames Koordinatensystem fiir die Navigation gefunden werden
kann.
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6.4 Kartierungen
6.4.1 Infrastruktur der Kartendatenbank

Wie bereits unter 6.3.1 beschrieben, werden durch die primaren umgebungserfassenden

Sensoren, den LIDAR und die Kameras, dreidimensionale Punktwolken erzeugt. Diese werden

auf den jeweiligen sensortragenden Systemen nach der Vollfihrung des SLAM gespeichert.

Das Resultat eines jeden SLAM, die Positionsbestimmung und die um die Punktwolke

erweiterte Karten, werden ebenfalls auf dem System hinterlegt und kbnnen durch die anderen

Schwarmteilnehmer oder durch einen anderen Nutzer, welcher Zugang zum

Kommunikationsnetzwerk des Schwarms hat,abgefragt werden. Zwischen den

Schwarmteilnehmer kann ein Zugriff auf die Karten in Form der Punktwolken sowohl durch

durch das ROS-Kommunikatiosnetzwerk als auch Uber das File Transfer Protocol (FTP)

erfolgen. Letztere Variante stellt die einzige Option fir Nutzer dar, die nicht Mitglied des

Schwarms sind.

Die aus den dreidimensionalen Scans des LIiDAR bzw. der Prozessierung der Kamerabilder

generierten Punktwolken werden durch entsprechende SLAMs auch zur Kartierung genutzt.

Das Ergebnis der Kartierung ist ebenfalls eine Punktwolke, die sich aus den einzelnen, durch

den SLAM verabeiteten Punktwolken zusammensetzt. Das Ergebnis der Kartierung durch die

SLAM Verfahren erfolgt zyklisch, nach jedem erfolgreich durchgefihrten SLAM im

sogenannten Point Cloud Data (PCD) Dateiformat.

Die Datenbank besteht somit also aus der globalen Punktwolke als Ergebnis der Kartierung

und den zyklisch erzeugten Punktwolken an den durch den Fusionsfilter bestimmten Position

ihrer Generierung.

Letztere Punktwolken werden zur Erzeugung einer OctoMap [1] herangezogen, welche die

Punktwolken abstrahiert und sowohl zu Navigationszwecken als auch taktischen

Nahfeldnavigation herangezogen wird. Diese werden ebenfalls zyklisch gespeichert und

stehen sowohl als Binary Tree als auch als Octtree Dateiformat zur Verfiigung.

Die Auswahl zugunsten einer OctoMap fiel auf Basis folgender recherchierten Eigenschaften:
o aktualisierbar

erweiterbar

speichereffizient

kurze Zugriffszeiten

modifizierbar zur Aufnahme von Metainformationen

Als Schnittstellen zwischen den Systemen und den einzelnen Programmen wird auf die ROS
Infrastruktur zurlickgegriffen. Dieses stellt bereits ein Kommuniktionsinfrastruktur und
kompatible Schnittstellendefinitionen fir den Datentransport zwischen den einzelnen
Programmen  zur  Verfigung. Unter Verwendung der vorhandenen ROS
Schnittstellendefinitionen,den sogenannten ROS-Nachrichtentypen, sowie des ROS-
Kommunikationsnetzwerkes konnte der Daten- und Informationsaustausch sichergestellt und
ein modulares Softwareframework, bestehend aus einzelnen Programmen, zur Verarbeitung
und Zugriff auf alle zur Erstellung der Karten relevanten Informationen realisiert werden.

6.4.2 Kartenfusion

Durch das bereits im Abschnitt zur Infrastruktur der Kartendatenbank beschriebenen
Kommunikationsnetzwerk ermdglicht bei einer bestehenden Verbindung zum jeweiligen
Schwarmteilnehmer die Zuganglichkeit zu den gespeicherten Kartendaten in Form von
Punktwolken oder den OctoMaps. Je nach Anwendungsfall kann somit auf die lokalen
Kartendaten eines jeden Schwarmteilnehmers nicht nur zugegriffen sondern auch auf das
anfragende System transferiert werden. Dies bevorzugte Variante liegt aber in dem
automatisierten Transfer der Kartendaten bei jeder  Aktualisierung der
Umgebungsinformationen.
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Durch die Kompatibilitat der zur Kartierung herangezogen Sensorinformationen, die alle als
Punktwolken vorliegen, und des globalen und des Uber den Schwarm einheitlichen
Koordinatensystems kann eine Fusion der lokalen Karten zu einer globalen Karte vollzogen
werden. Eine Gewichtung der Daten erfolgt im Verhdltnis 1:1. Das hei3t die Daten aus
unterschiedlichen bildgebenden Sensoren flieRen gleichberechtigt in die Karte ein. Durch eine
Zeitstempelung der Daten kann jedoch eine Gewichtung beziglich der Aktualitat erfolgen.
Zur Reduktion der uUbertragenen Datenmengen besteht die Option die Kartendaten in
abstrahierter Form als OctoMap zu Uubertragen. Das die Kartendaten anfragende
Schwarmteilnehmers kann dabei den Grad der Abstrahierung durch Vorgabe der VoxelgroRRe
(Voxel: VOlumetric piXEL) beeinflussen.

Durch Ableitung der bestehenden OctoMap Klasse konnte eine neue und eigene Klasse
abgeleitet werden, welche neben den Belegungswahrscheinlichkeiten eines Voxels auch
Metainformationen aufnehmen kann. Die erweiterte bzw. abgeleitete Klasse kann
Metainformationen wie Temperatur, Druck und Feuchte aufnehmen. Weiterhin wurde ein
entsprechendes Plugin entwickelt um die Daten auch in der ROS- eigenen Visualisierung,
namentlich RVIZ, darzustellen.

In der nachfolgenden Abbildung ist ein spiralférmiger Aufstieg eines Fluggerats abgebildet.

..... IO L O e e e

""" e

Abbildung 6.4.1: Darstellung der Metainformation ,,Luftdruck” aus Daten eines spiralférmigen
Aufstiegs eines UAS und Belegungswahrscheinlichkeiten in einer gemeinsamen OctoMap

Wahrend des Aufstiegs wurden kontinuierlich Messungen des Luftdrucks unternommen und
in die bereits bestehende, durch Voxel abstrahierte Karte, eingepflegt. Sowohl die Erfassung
der Umgebung mit einem durch ein LIDAR ausgerlstetes UAS als auch der spiralférmige
Aufstieg wurden in Gazebo simuliert. Die Visualisierung der Daten erfolgte unter Zuhilfenahme
von RVIZ. Basierend auf den bereits implementierten Anderungen zur Speicherung von
Metainformationen wie Luftdruck, Temperatur und Feuchte kbnnen weitere Anpassungen an
der abgeleiteten OctoMap Klasse vorgenommen werden um zusatzliche Metainformationen
wie beispielsweise die Steigung oder die Bodenbeschaffenheit mit in die Karte aufzunehmen.

6.4.3 Aufbereitung und Datenbankabfragen

Das zwischen den Schwarmteilnehmern aufgespannte Kommunikationsnetzwerk bietet eine
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Vielzahl von implementierbaren Méglichkeiten zum Austausch der Kartendaten. Um das ROS
— Kommunikationsnetz nicht zu tiberlasten wurde auf einen eher konservativen Ansatz fiir den
Austausch der Kartendaten zurtickgegriffen. Der Austausch wurde mit Hilfe des File Transfer
Protocols (FTP) umgesetzt. Der Zugriff kann dabei jederzeit durch eines der Systeme,
beispielsweise bei der Initiierung einer Mission oder aber auch periodisch erfolgen. Im Rahmen
des Projektes wurde angenommen, das die Kartendaten zentral auf einem der Systeme
hinterlegt werden. Somit ist sichergestellt, dass alle Schwarmteilnehmer beim Abfragen der
Kartendaten auf dieselbe Quelle zuriickgreifen.

Eine Aufarbeitung der abgerufenen Kartendaten erfolgt im Anschluss auf dem abrufenden
System selbst, da je nach Schwarmmitglied die Anforderungen an die finale
Kartenreprasentation, aufgrund des heterogenen Schwarms und mdglicher Degradation des
Systems, von den anderen Schwarmteilnehmern abweichen kann.

6.4.5 Vision-based sparse map database

In einem visuellen SLAM-Verfahren werden die Kartenpunkte mit einer Triangulation der
extrahierten Merkmale bestimmt und die gefundenen 3D-Koordinaten in einer globalen
Kartendatenbank gespeichert, einschliel3lich der Korrelationen zwischen den Kartenpunkten
und den Merkmalen in Bildrahmen. Die Datenbank wird aktualisiert, wenn neue Kartenpunkte
generiert oder die vorhandenen Daten korrigiert werden.

TUM-NAYV testete die Kartengenerierung mit Bilddaten, die mit dem integrierten Rover-System
erfasst wurden. Abbildung 6.4.2 zeigt die 3D-Koordinaten der geschatzten Kartenpunkte
(blaue Punkte) und die Referenztrajektorie (schwarze Linie), wobei das Koordinatensystem
dem ersten Kamerabild zugeordnet ist.

« ground truth
« 3D map points estimates

Abbildung 6.4.2: Kartenpunkte, die durch Fusionierung der visuellen Positionierung und der
abstandsmessungsbasierten Positionierung bestimmt wurden (rechts, blaue Punkte) und das
Referenz-Koordinatensystem (links)
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6.5 Vehikelentwurf und Flugregelung

In diesem Arbeitspaket wird der Entwurf des Flugvehikels fur die Marsumgebung behandelt.
Dafur wird zuerst die Marsatmosphare betrachtet. Anschlie3end wurden die Anforderungen
an das Marsvehikel definiert, mit Hilfe dieser, verschiedene Konzepte betrachtet und bewertet
wurden. Fur die vielversprechendsten Konzepte wurde anschlielend ein automatisiertes
Auslegungstool in MATLAB entwickelt, welches eine schnelle Anpassung der Anforderungen
an das Vehikel ermdglicht. Dadurch ist es moglich die Auswirkungen verschiedener
Anforderungen und Randbedingungen auf das Vehikelkonzept zu untersuchen.

6.5.1 Untersuchung der Umgebungsbedingungen im Valles Marineris

Der Entwurf von Flugvehikeln ist sehr stark von den gegebenen Umgebungsbedingungen
wahrend des Fluges abhangig. Aufgrund der besonderen atmospharischen Bedingungen am
Mars, ist das Fliegen hier nur im Grenzbereich méglich. Daher ist es hier von besonderer
Bedeutung mdglich genaue Informationen Uber die Atomsphéarenbedingungen im Valles
Marineris zu kennen. Dabei ist wichtig zu beachten, dass sich aufgrund der Tiefe des Tales
andere Bedingung als auf der Oberflache vorhanden sind, wodurch sich andere Konzepte fur
die Flugvehikel ergeben. Die hier prasentierten Daten basieren auf der Mars Climate Database
der ESA.

Eine Zusammenfassung der bestimmten Daten findet sich in Tabelle 6.5.1. Die Daten wurden
fur einen Referenzpunkt im Valles Marineris bestimmt, der sich auf einer Tiefe von 5120m
befindet.

Mars

Erde (Durchschnitt) Mars (Tag) Mars (Nacht)
Gravitationskonstante
[”i.;_k.z] 9.81 3.71 3.71 3.71
Durchschnittliche
atm Temperatur[K] 288 217.91 226.73 202.31
Durchschnittlicher
atm. Druck [F.-:] 101325 895.54 882.52 918.58
Durchschnittliche
tm. Dichte [ff\*e"”fj] 1.225 0.0216 0.0204 0.0238
atm. :
Durchschnittliche
Windgeschwindigkeit n.a. 2.73 3.21 1.90
[.'f.rfs]
Max.
Windgeschwindigkeit n.a. 21.82 21.82 8.21
[.'ufs]
Sonneneinstrahlung [
L.q,rflgmz] n.a. 157.21 246.11 0

Tabelle 6.5.1: Atmosphéarendaten fur das Valles Marineris

Die angegebenen Daten wurden Uber das Marsjahr gemittelt und sind sowohl fir Marstage
und —néchte, als auch gemittelt iber Tag und Nacht gegeben.
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6.5.2 Definition der Anforderungen an das Flugvehikel

Um ein gutes Design fur das Flugvehikel zu erreichen, ist es notwendig eine ausreichende
Menge an Anforderungen zu definieren. Mit Hilfe der definierten Anforderungen lassen sich
anschlieBend verschiedene Konzepte fir das Flugvehikel auf ihre Anwendbarkeit
untersuchen. Fur einen ersten Entwurf des Flugvehikels wurden folgende Anforderungen
festgelegt:

Das Fluggeréat muss/darf

eine maximale Abflugmasse nicht tiberschreiten,

nach der Landung selbststéandig operativ werden kdénnen,

den Raketenstart und die Landung auf dem Mars Uberstehen,

den Schwebeflug und die Anderung des Schiebewinkels ermoglichen, um das Blickfeld
der optischen Gerate anzupassen,

vertikal starten und landen kénnen,

redundant gegen Ausfalle und Degradierung sein,

gegebene Performance-Parameter (z.B. Flughdhe, Reichweite und Flugzeit)
erreichen,

8. in das Launcher-System passen,

9. die Mdglichkeit besitzen, Hohlen zu erforschen,

10. bei Wind flugfahig sein,

11. Marsstirmen standhalten kénnen.

PN

No o

Die hier formulierten Anforderungen sind sehr allgemein formuliert und mussen fir das spéatere
Design mit Zahlenwerten konkretisiert werden. Fur die spatere Entwicklung einer
automatisierten Auslegung ist es jedoch nétig, die Anforderungen mdglichst allgemeine
festzulegen, um spéter eine leichte Anpassung der Anforderungen zu ermdglichen.

6.5.3 Bewertung und Auswahl verschiedener Konzepte

Um eine Vorauswahl mdglicher Konzepte durchfiihren zu koénnen, wurden zuerst alle
mdoglichen Archetypen zusammengefasst (Abbildung 6.5.1).

Flying
Lighier than air | [ Haavier than ar ]
___‘_‘—|_
| Fixad wing | | Rotaling wing | | Hio wing |
[ |
Polbu e L - }

Ir"'" Hybirid alship [mutcopar-
~
-

girship) J__)

Hybid
KuBcnpter

Abbildung 6.5.1: Mdgliche Fluggeratdesigns

Verschiedene Konzepte konnten bereits durch eine erste einfache Betrachtung
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ausgeschlossen werden, da diese eine oder mehrere Anforderungen nicht erftillen:

Ballon: Bietet keine Mdoglichkeit fUr eine kontrollierte Steuerung in der horizontalen
Ebene.

Flugzeug: Bietet keine Moglichkeit vertikal zu starten und landen

Helikopter: Bendtigt verstellbare Propellerblatter, welche eine aufwendige Mechanik
erfordern. Dadurch ergeben sich zu viele mdgliche Fehlerfélle, wodurch die nétige
Redundanz nicht gewahrleistet werden kann.

Tilt-Rotor: Noch hohere Komplexitat als bei einem Helikopter, wodurch sich wiederum
Probleme bei der Redundanz ergeben. Zusatzlich ist fir das gegebene Missionsprofil
mit langen Zeiten im Schwebeflug die Fahigkeit fur den effizienten Flachenflug nicht
notwendig.

VTOL Flugzeug: Analog zum Tilt-Rotor wird die Fahigkeit flir einen effizienten
Flachenflug fur das Missionsprofil nicht bendétigt.

Luftschiff und hybrides Luftschiff: Uberschlagsrechnungen haben ergeben, dass
aufgrund der geringen Dichte bereits fur kleine Nutzlasten sehr groRe Abmessungen
des Luftschiffes benétigt werden, um gentigend Auftrieb zu erzeugen. Dadurch kann
auch dieses Konzept ausgeschlossen werden.

Die uUbrigbleibenden Konzepte, Multikopter (M) und hybrider Multikopter (HM), wurden
zusatzlich noch um ein weiteres Konzept, Multikopter mit erweiterter Reichweite (HMER)
erganzt. Hierbei handelt sich, ahnlich wie beim hybriden Multikopter, um einen Multikopter mit
einem Ballon, wobei hier der Ballon lediglich dazu dient, zuséatzlich Akkus mitzunehmen und
dadurch die Flugzeit zu erhéhen. Diese drei Konzepte wurden nun mit Bezug auf die
definierten Anforderungen bewertet. Das Ergebnis der Bewertung ist in Tabelle 6.5.2

zusammengefasst.

Anforderung Gewichtung M HM HMER
Max. Abflugmasse 10 3 4 2
Selbststandig operativ 4 4 2 2
Schwebeflug 9 3 5 4
Anderung des Blickfeldes 5 3 3 3
Vertikales Starten und Landen 8 3 4 3
Redundanz gegen Ausfalle 10 3 4 5
Resistenz gegen Degradierung 9 3 4 5
Max. Flugh6he 5 3 3 3
Flugzeit, Reichweite 10 3 4 5
Platz in Launcher 6 4 2 2
Flugfahigkeit bei Wind 6 4 2 2
Stirmen standhalten 9 4 2 3
Max. Geschwindigkeit 4 4 2 3
GrofR3e, wenn operativ 4 4 3 2
Gesamt - 330 333 334

Tabelle 6.5.2: Bewertung der Konzepte (5 (++), 4 (+), 3(0), 2 (-), 1 (--))

6.5.4 Automatisiertes Design des Marsvehikels

Basierend auf den Ergebnissen der Bewertung der verschiedenen Konzepte wurde ein Tool
zum automatisierten, vorlaufigen Design des Marsvehikels erstellt. Da die Ergebnisse fiir die
drei bewerteten Konzepte sehr nahe zusammenliegen, wurde das Tool so erstellt, dass es die
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Mdglichkeit bietet, alle drei Konzepte zu erstellen. In Abbildung 6.5.2 ist die allgemeine Struktur
des Tools abgebildet.
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CI‘IEI[‘JT.EI’ 2 Irqut: design typa, daytime, paylnad, Srbruersagradat airfnil, sinmn MeSEANCE Mars Eoviconmenlom |
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Abbildung 6.5.2: Programmstruktur des Tools zur automatisierten Berechnung eines
vorlaufigen Designs in MATLAB

Fir ein gegebenes Set an Eingangsdaten und je nachdem welcher Archetype gewahlt wird,
wird die zu tragenden Massen vom Multikopter und Ballon bestimmt. AnschlieRend wird das
Multikopter-Design aufgerufen. Hierfir wird die Multikopter-Abflugmasse geschétzt und die
einzelnen Subsysteme designt. Der Propeller wird flr den benétigten Schub ausgelegt. Mit
Hilfe des Propellers konnen nun die Masse der Motoren und der Getriebe bestimmt werden.
Die Batteriemassen kénnen mit Hilfe des bendétigten Leistungsbedarfs flir eine gegebene
Mission bestimmt werden. Zusétzlich kdnnen passende Arme zur Aufnahme der Propeller
ausgelegt werden. Anschlie3end wird in einer Schleife die optimale Anzahl der Propellerblatter
bestimmt.

Das Degradationstool Uberpriift das berechnete Konzept auf die Einhaltung der Anforderung
unter Degradierung oder Fehlern (Ausfall eines Rotors). Kénnen diese Anforderungen nicht
eingehalten werden, wird die Anzahl der Propeller erhéht. Die Masse des Multikopters kann
nun bestimmt werden. Ist diese verschieden zur Schatzung vom Beginn, werden alle Schritte
mit der neuen Masse wiederholt.

AnschlieRend wird die Masse des Ballons berechnet. Fir den hybriden Multikopter als auch
den hybriden Multikopter mit erweiterter Reichweite wird die GroRe des Ballons abhéngig von
der Resistenz gegen Stiirme berechnet. Wird die Resistenz gegenliber Stlirmen nicht erreicht,
wird die Massenaufteilung zwischen Multikopter und Ballon neu berechnet und alle vorherigen
Schritte wiederholt. Ist die Losung fiur das Design konvergiert, werden abschlieRend alle
Massen addiert und das Ergebnis dargestellt.

Das entwickelte Tool bietet zusétzlich zur Auslegung den Export der Ergebnisse fur CATIA.
Dadurch kénnen die gewonnenen Abmessungen des Designs schnell in eine 3D-Ansicht
Uberfihrt werden, wodurch eine schnelle Bewertung der Ergebnisse ermdéglicht wird
(Abbildung 6.5.3).
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Abbildung 6.5.3: CATIA-Modell fir ein hybrides Multikopter Konzept

Das in Abbildung 6.5.3 dargestellte Modell wurde fiir eine durchschnittliche Dichte (Tag und
Nacht) im Valles Marineris, einer Nutzlast von 400 Gramm und einer Flugzeit von 10 Minuten
berechnet. Der Sicherheitsfaktor flir den degradierten Zustand wurde zu 1.1 gewahlt und es
wurde eine Resistenz gegentber Stirmen von 21.82 m/s angenommen. In Abbildung 6.5.4 ist
ein Vergleich der drei verschiedenen Archetypen fir dieselben Anforderungen dargestellt.

Abbildung 6.5.4: CATIA-Modelle der verschiedenen Konzepte fir die gleichen Anforderungen
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6.5.5 Prozessbasierter Flugregelungsentwurf

6.5.5.1 Prozessentwicklung und Anforderungsgenerierung

In diesem AP wird der Prozess fur den terrestrischen Flugregelungsentwurf entwickelt.
Zusammen mit dem in AP5220 entwickelten Regler sollen so Eigenschaften des
Gesamtsystems garantiert werden. Ziel ist es, den Prozess so zu gestalten, dass er direkt auf
den Marsregler anwendbar ist. Nur numerische Werte, also z.B. die Temperatur und
systemrelevante Grenzen, unterscheiden sich. AP5400 soll dann untersuchen ob ein Mars-
Regler durch eine Emulation experimentell auf der Erde validierbar ist.

Die extraterrestrische Exploration erfordert einen hohen Ressourceneinsatz und wird mit
wenigen Tragersystemen ausgefuhrt. Um die Mission und damit auch die monetére Investition
nicht zu gefahrden, muss sichergestellt werden, dass die fliegenden Schwarmteilnehmer auch
unter widrigen Bedingungen einwandfrei funktionieren. Um dies zu gewahrleisten wird der
Flugregelungsentwurf geman eines vorher definierten Prozesses durchgefiihrt. Das Ziel des
prozessbasierten Flugregelungsentwurfs ist es Aussagen uber die Leistung und Robustheit
des eingesetzten Reglers und Flugvehikels abzuleiten.

In der zivilen Luftfahrt spielt der prozessbasierte Regelungsentwurf eine zentrale Rolle bei der
Zulassung. Hier sind allerdings nicht nur monetére Interessen wichtig, sondern der Sicherheit
wird die zentrale Rolle zugesprochen. Da in der zivilen Luftfahrt schon ein stringenter und
erprobter Prozess fur den Entwurf eines Flugreglers existiert, soll dieser soweit mdglich und
soweit sinnvoll verfolgt werden.

Zustandig fur die kommerzielle Zulassung im Luftfahrtbereich sind die Behdrden European
Aviation Safety Agence (EASA) in Europa und Federal Aviation Administration (FAA) in den
USA. Das Regelwerk fur die Zulassung ist in den sogenannten certification specifications (CS)
zusammengefasst. Die Klasse der ,Normal, utility, aerobatic and commuter” Flugzeuge einer
gewissen Groél3e ist in der CS23 beschrieben. Die CS23 besteht aus 2 Teilen. Der erste Teil
behandelt den ,airworthiness code®, welcher die Anforderungen an das Flugzeug definiert. Der
zweite Teil beinhaltet die Acceptable Means of Compliance (AMC), welche einen Weg
vorgeben die Einhaltung der Anforderungen zu tberprifen und aufzuzeigen.

An sich ist der prozessbasierte Flugregelungsentwurf ein Teil des kompletten
Flugzeugsystementwurfs. Fir diesen gibt es empfohlene Vorgehensweisen, Richtlinien und
Standards, die bei Einhaltung eine Zertifizierung erleichtern. Alle Abweichungen miissen
einzeln begrindet und geprift werden. Den kompletten Flugzeugentwicklungsprozess
beschreiben die erprobten Vorgehensweisen der SAE ARP 4754a ().

Der Prozess nach SAE ARP 4754a betrachtet das komplette Flugsystem, also Hardware und
Software. Fur das Projekt VaMEx CoSMIiC stehen allerdings bisher nur Voruntersuchungen
und Machbarkeitsstudien, die das Flugvehikel betreffen, zur Verfligung. Die Konzeption eines
kompletten Flugvehikels erfordert allerdings rigoroses Systems Engineering, um
sicherzugehen, dass das Vehikel auf dem Mars wunschgerecht funktioniert. Als Konsequenz
wird im Folgenden nur ein funktional basierter Flugregelungsentwurfsprozess durchlaufen.
Trotzdem besteht die Moglichkeit die Ergebnisse in spateren Entwirfen mit wenig Aufwand zu
integrieren. Der folgende Abschnitt grenzt den prozessbasierten Flugregelungsentwurf im
Projekt CoSMIC ab.

Die zentralen Dokumente des Entwicklungsprozesses beinhalten die ,Environment Definition®,
die ,Concept of Operation (ConOps) sowie den ,Anforderungskatalog“. Die ,Environment
Definition® beinhaltet die im Abschlussbericht von VaMEXx definierten Umgebungsbedingungen
fur den Mars. Fir die Anwendung auf der Erde enthalt dieses Dokument die terrestrischen
Daten. Die ConOps beschreibt die Charakteristika des Systems. Alle fur die Verwendung
relevanten Daten Uber das System werden hier zusammengefasst. Dies beinhaltet unter
anderem die Systemarchitektur, die auszufihrenden Operationen sowie die
Systemparameter. Der Anforderungskatalog enthdlt alle Anforderungen, die an ein System
gestellt werden. Diese stammen aus verschiedenen Quellen. So kdnnen funktionale
Anforderungen vom Auftraggeber an das System gestellt werden, wéhrend
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Sicherheitsanforderungen aus den Sicherheitsanalysen stammen.

6.5.5.2 Einordnung des prozessbasierten Flugregelungsentwurfs in CoSMiC

Der Aufwand fur einen kompletten Flugsystementwurf gemafll SAE ARP 4754a Ubersteigt den
Umfang von CoSMIC deutlich. Auch existiert noch kein komplett entworfenes System fir das
fliegende Marsvehikel. Dementsprechend wird der Prozess auf Flugregler eingeschrénkt.
Zentrale Bestandteile des Entwicklungsprozesses sind der Sicherheitsprozess und der
funktionale Prozess. Der Sicherheitsprozess untersucht mdogliche Fehlerfalle von
Subsystemen und deren Auswirkung auf das Gesamtsystem bzw. den Erfolg der Operation.
Die Methoden die hier zum Einsatz kommen beinhalten unter anderem das Functional Hazard
Assessment, das Preliminary System Safety Assessment, das System Safety Assessment und
die Common Cause Analysis. Der funktionale Prozess hat zur Aufgabe die Ubergeordneten
Ziele in einzelne Funktionen zu unterteilen. Soll das System z.B. in der Lage sein Wegpunkten
zu folgen, so ergeben sich nicht nur Anforderungen an den Positionsregler sondern auch an
den Lageregler (andernfalls ware z.B. ein rollenschlagendes Multirotorsystem akzeptabel,
aber sicher nicht erwiinscht). Das Ergebnis des Entwicklungsprozesses ist eine funktionale
Struktur des Regelsystems sowie Anforderungen an das Flugregelungssystem, denen es
genligen muss, um einen reibungslosen Einsatz auf dem Mars zu gewahrleisten.

Ein kompletter Flugregler besteht aus Sensoren, Recheneinheiten, Aktuatoren,
Energieversorgung und Schnittstellen. Wie beschrieben, existiert noch kein finales Flugvehikel
fur die Marsmission. Somit kann auch der beschriebene Sicherheitsprozess noch nicht
vollstandig durchgefiihrt werden. Die folgenden Abschnitte konzentrieren sich somit auf den
funktionalen Prozess und die physikalischen Eigenschaften des Systems.

Es stellt sich die Frage wie man geeignete Anforderungen an das System stellt, bzw. diese
von bereits gegebenen Anforderungen ableitet. Hierbei unterstitzen bereits vorhandene und
in der Luftfahrt breit genutzte Dokumente. Paragraph 8CS23.1309 der CS23 beinhaltet
Anforderungen an die Flugregelungsalgorithmik. Allerdings beinhaltet der zweite Teil der CS23
noch keine AMC fir 8CS23.1309. Fur die AMC wurde zwar bereits ein Absatz in der CS23
reserviert, dieser befindet sich allerdings noch in Entwicklung. Stattdessen besagt die EASA
CM SWCEH-002 (), dass der Standard DO-178B/C () akzeptiert wurde ausreichende AMC
bereitzustellen. Die DO-178B/C stellt “[...] guidance for the production of software for airborne
systems and equipment that performs its intended function with a level of confidence in safety
that complies with airworthiness requirements” () zur Verfligung. Um dies zu schaffen, bendtigt
die DO-178B/C die vorherige, genaue Spezifikation der Software unter Verwendung von
Anforderungen (). Passende Anforderungen sind unter anderem in AS94900 (), ARP94910 ()
und MIL-HDBK-1797 () zu finden.

Die in den genannten Dokumenten formulierten Anforderungen an den
Flugregelungsalgorithmus sind basierend auf linearen Flugreglern entstanden. In VaMEX soll
allerdings ein adaptiver Regler zum Einsatz kommen, da dieser auf unvorhergesehene
Ereignisse reagieren kann. So sind z.B. Robustheitsanalysen mit Phasen- und Amplitudenrand
nicht fir adaptive Regler definiert. Da nichtlineare Regler zum Einsatz kommen werden die
Anforderungen ausschlief3lich im Zeitbereich betrachtet und nicht im Frequenzbereich.

Der weitere Entwicklungsprozess orientiert sich an einem vereinfachten V-Modell (siehe
Abbildung 6.5.5). Ausgehend vom Fluggerat und den funktionalen Anforderungen wird eine
Regelungsstruktur entworfen. Diese wird anschlielend implementiert. In Folge soll der
implementierte Flugregler verifiziert werden. Die Verifikation soll Uberprifen, ob die
Anforderungen, die im Entwicklungsprozess erarbeitet wurden, erfillt werden. Dazu z&ahlt z.B.
auch die Frage, ob der Regelungsalgorithmus richtig implementiert wurde. Im Anschluss an
die Verifikation erfolgt die Validierung. Letztere soll Gberprufen, ob das verifizierte System die
an es gestellten Aufgaben erfiillen kann. Dem V-Modell liegt ein iterativer Prozess zu Grunde.
Falls also z.B. eine Anforderung nicht erfullt werden kann, wird das Software Design
angepasst.
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Abbildung 6.5.5: Vereinfachtes V-Modell fir funktionalen Flugreglerentwurf

Die Verifikation und Validierung der Regelungsstruktur soll mit Hilfe von numerischen
Simulationen erfolgen. Hierzu wird das in VaMEXx 1 erstellte Simulationsmodell herangezogen.
Des Weiteren wird in AP5400 untersucht inwiefern die Dynamik eines Marsvehikels mit Hilfe
eines terrestrischen Vehikels experimentell emuliert werden kann. Als Vorbild dient das
Forschungsflugzeug ATTAS des DLR, das kurze Zeit die Dynamik anderer Flugzeuge
nachbilden kann. Gelingt dies, so ware es mdglich den Regelungsalgorithmus des
Marsvehikels experimentell zu verifizieren und zu validieren.

Die folgenden Abschnitte sollen einen kurzen Eindruck vermitteln, wie die Entwicklung des
Flugregelungssystems ablauft. Dazu werden zunéchst die Bewegungsprimitiven, die ein
fliegender Schwarmteilnehmer erfillen kénnen soll, aufgezeigt. Daraus abgeleitet stellt Kapitel
6.5.5.4 zwei Anforderungen auf, die an die Bewegungsprimitiven gestellt werden.

6.5.5.3 Bewegungsprimitiven

Das fliegende Marsvehikel soll in der Lage sein verschiedene Mandver auszufiihren. Dazu
zahlt unter anderem die Wegpunktfolge sowie die Inspektion eines interessanten Objekts. Die
Manover sind in der ConOps zusammengefasst. Aus den Manévern lassen sich
Bewegungsbausteine, sogenannte Bewegungsprimitiven, ableiten, die jedes Manbver in
verschiedene Subbewegungsmodule unterteilen. So muss das Vehikel bei einer Inspektion
zB. in der Lage sein zu hovern. Abbildung 6.5.6 zeigt die finf in der ConOps abgeleiteten
Bewegungsprimitiven der fliegenden Schwarmteilnehmer. Die einzelnen Modi sind in der
ConOps genauer beschrieben. Jedes spezifizierte Mandver lasst sich durch geeignete
Kombination der Primitiven nachstellen.

Dieses Vorgehen wird verwendet, da z.B. das automatische Starten in fast allen Mandvern
vorkommt und sonst die daraus abgeleiteten Anforderungen fir jedes Mandéver getestet
werden miissten. Durch die Verwendung der Primitiven, muss das automatische Starten nur
einmal getestet werden. Des Weiteren ermdglicht die Aufteilung in Bewegungsprimitiven die
Berticksichtigung verschiedener Genauigkeiten und sogar Reglermaodi. So ist zB. bei einer
Trajektorienfolge eine hohere Abweichung von der Solltrajektorie erlaubt als bei der
automatischen Landung. Dies schlagt sich oft in unterschiedlichen Reglerparametern nieder.
In CoSMIC wird fir jedes Bewegungsprimitiv ein Reglermodus vorgesehen. Die Pfeile in
Abbildung 6.5.6 reprasentieren die Moglichkeiten des Algorithmus zwischen den Reglermodi
umzuschalten. So kann z.B. vom Hover-Modus in die Trajektorienfolge, oder in die Landung
geschaltet werden. Viele Schaltungen sind allerdings nicht erlaubt. So macht es z.B. keinen
Sinn vom Stationarmodus in den Landemodus zu schalten.

Fur jedes Bewegungsprimitiv lassen sich Anforderungen an die Genauigkeit ableiten. Das
folgende Kapitel zeigt exemplarisch zwei Auszige aus dem Anforderungskatalog.
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Abbildung 6.5.6: Bewegungsprimitiven der Flugvehikel und der modulare Zusammenhang im
Regelungsalgorithmus

6.5.5.4 Auszug aus dem Anforderungskatalog

Im Folgenden sind zwei Anforderungen aus dem Anforderungskatalog aufgezeigt. Die erste
Anforderung behandelt den Landevorgang. Die zweite Anforderung behandelt die zulassigen
transienten Positionsfehler beim Umschalten der Reglermodi.

Tabelle 6.5.3 zeigt die oberste Anforderung an die automatische Landung. Wie in ConOps
beschrieben besteht der Landevorgang aus zwei Phasen. Die erste Phase ist gliltig solange
sich das Flugvehikel zwischen der initialen Hohe und 0,4[m]iber dem designierten
Landepunkt befindet. Das Ziel der ersten Phase ist eine zligige Verringerung der Hoéhe. Die
zweite Phase beschreibt den finalen Landevorgang. Das fliegende Vehikel soll méglichst
sachte am Landepunkt aufsetzen und nur einen geringen horizontalen Positionsfehler am
Ende des Landevorgangs besitzen. Storeinfliisse, wie z.B. der Bodeneffekt, erschweren die
Regelaufgabe.

Mit dynamischen Mandvern sind oft grof3ere Abweichungen von Solltrajektorien verbunden.
Somit sind in der ersten Phase héhere Paositionsabweichungen zugelassen als in der zweiten.
Das vorrangige Ziel hier ist die Héhenverminderung. In der zweiten Phase soll nur noch ein
kleiner Positionsfehler zugelassen werden, um nicht zu weit vom Landepunkt entfernt
aufzutreffen. Des Weiteren ist eine maximale Landegeschwindigkeit vorgegeben, um das
Vehikel vor Schéaden durch den Landestol3 zu schitzen. Aus den Anforderungen an die
Positionsgiite lassen sich Anforderungen an die anderen Zustande und Reglerschleifen
ableiten.

Tabelle 6.5.4 zeigt eine Anforderung an die Positionierungsgenauigkeit beim Umschalten von
Reglermodi. Als Basis dienen die erlaubten Schaltungen aus Abbildung 6.5.6. Wird zwischen
Reglermodi umgeschalten, so werden oft intern Werte neu initialisiert. Meistens beruhen die
Initialisierungen auf Messungen. Da Messungen verrauscht sind, kommt es somit zu
Fehlinitialisierungen und der Flugregelungsalgorithmus reagiert darauf. Dies wiederum fuhrt
zu Transienten in den Zustanden des Systems. Wahrend dieses transiente Verhalten zu
erwarten ist, muss trotzdem sichergestellt werden, dass definierte Grenzen nicht tberschritten
werden.
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REQ ID RQ-VME-2213-1102
REQ Name Automatic Landing
Category DERIVED
Subcategory PERFORMANCE
Priority 1
The vehicle shall be able to automatically land at a designated landing
point(x,y, h), qes(S€€ ConOps for maneuver description) under the
following conditions:
e the maximal horizontal deviationA(x,y), 4ccmfrom the landing
point(x, y, h), gesduring the maneuver is 2 [m],
e the maximal altitude(4h, ; + 4hy,)of 2 [m] above the final point
shall not be exceeded during the maneuver,
e the maximal deviationA(x,y), qccsfrom the final point at
the(x,y, h); gqes€nd of the maneuver in the horizontal plane is
0.5 [m],
e a final attitude®;,.up to 20 [°] about any axis in the horizontal
Description plane is allowed,
¢ any final yaw angle is allowed,
e the maximal vertical speed of 1 [m/s] during the final stage of
the maneuver shall not be exceeded.
T ——— - Es
| |
In | ==
¢ Integral part of every maneuver.
Rationale / ¢ The maximal landing velocity is limited by the structure.
Discussion ¢ The landing area might have an inclination or the flying vehicle

Scope of Validity

Means of
Compliance

Upstream Trace

Assumptions

References

Validation Status

lands on rocks, which cause a non-zero attitude

Nominal environmental and degradation conditions.

MoC 8 — The compliance is shown by analyzing a set of simulation test
cases taking parameter variances into account.

RQ-VME-2213-0101
No obstacles within the described boundaries of the maneuver.

Applicable Documents:
e CoSMiC ConOps
¢ VaMEx environmental description

Guidance Material: None

DRAFT FOR REVIEW

Initial Version

Last Change

Doc. Version Date By
0.1 2016-07-04 Muihlegg Maximilian
0.3 2016-12-12 Muhlegg Maximilian

Tabelle 6.5.3: Anforderung an die Landeperformance eines fliegenden Schwarmteilnehmers

REQ ID

RQ-VME-2213-1104
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REQ Name Transient Performance Bounds after mode switches
Category DEIVED
Subcategory N/A
Priority 1
The transient position error occurring within 115] after a switch between
modes as described in ConOps shall not be greater than specified in the
matrix below. Units are in ["'] and values are relative to the switching
position. Switches only occur if the conditions stated in ConOps are met.
Switches which are not allowed are labeled with ‘Not allowed’ in the
following.
| FromTo | Stationa | Takeof Trajectory Followi | Landin
Hover
- ry f ng g
Statlona X h(xg) = O Not allowed Not allowed Not allowed
Description Yy i, |
Takeoff Not allowed N Afxa) = 0w ) = 03] Ara) =02 m]
A= 0 M) Ak = 0N ] Ak = 02 ]
Hover Not allowed Not allowed X S (3 = 024w Alxy) =024w]
A= 02 m] A= 0 M m]
Trajector
y Not allowed O X Alrg) =02w]
FoIIowin Ay = 0 M) k= 0 M)
g9
Landing | UM | e il A Not allowed x
e = O] M= 0 am)] e = 0]
Rationale / If the autopilot switches between modes, the controller shall be able to
Discussion bound the position transients occuring due to the switch.

Scope of Validity

Means of
Compliance

Upstream Trace

Assumptions

References

Validation Status

Nominal environmental and degradation conditions.
MoC 8 — The compliance is shown by analyzing a set of simulation test
cases taking parameter variances into account.
RQ-VME-2213-0101
e There are no obstacles within the described boundaries of the
maneuver.
e The vehicle is 100% functional
Applicable Documents:
e CoSMiC conops
¢ VaMEx environmental description
Guidance Material:None

DRAFT FOR REVIEW

Initial Version

Last Change

' Doc. Version Date By
0.1 2016-07-04 Maximilian Mihlegg
0.3 2016-12-13 Maximilian Muhlegg

Tabelle 6.5.4: Anforderung an die Positionierungsgenauigkeit beim Umschalten von

Reglermodi
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6.5.6 Entwicklung Flugregler

Auf Basis der Ergebnisse der VaMEx 1 Projektes und aus den Ergebnissen der
Prozessbasierten Flugregelungsentwicklung in den vorhergegangen Kapiteln wurde nun eine
Flugregelungsalogrithmus entwickelt. Die implementierte Regelungsstruktur basiert auf einem
kaskatiertem Aufbau, bestehend aus einer Lageregelung und einer (bergeordneten
Positionsregelung.

Weiter Anforderungen an den Regelungsalgorithmus ergeben sich aus dem
Anwendungsszenario auf dem Mars. Hier ist einerseits die lange Einsatzzeit zu nennen.
Dadurch ergeben sich Verschleil3 oder Degradierung des angewendeten Systems. Dadurch
muss der entwickelte Algorithmus eine hohe Robustheit gegentber Ausfallen einzelner
Systemkomponenten haben. Die am kritischsten zu bewertende Komponente ist die die
Antriebseinheit, bestehend aus Propeller und Motor. Bei Ausfall eines Propellers ergeben sich
starke Einschrankungen bzw. ein Komplettausfall der Flugfahigkeit bei klassischen
Flugregelungsalgorithmen. Daher wurde fir den Flugregler im VaMEx-CoSMIC Projekt eine
adaptive Komponente hinzugefligt. Dies ermoglicht Echtzeitschatzung von Ausféllen und
Degradierung der Propeller und eine Anpassung des Regelungsalgorithmus wahrend des
Fluges.

Im Folgenden wird kurz zu dem Thema und den angewendeten Methoden verwandte Arbeiten
eingegangen. Merheb et al. beschaftigten sich bereits in mit fehlertoleranter Positionsregelung.
Diese Algorithmen wurden jedoch hauptsachlich in Simulationen validierte, wohingegen die fir
dieses Projekt entwickelten Algorithmen mit Schwerpunkt in Flugversuchen getestet wurden.
legten in ihrer Arbeit den Schwerpunkt auf Fehlererkennung und Identifikation, beschéftigten
sich Anpassung der Regelungsstrategie unter Annahme das der Regler bereits erkannt wurde.
Mit der speziellen Anwendung auf Hexakopter-System beschéftigten sich unter anderem
[29], [30], [31] und [32].

Die im Folgenden prasentierten Herleitung und Struktur des entwickelten Reglers wurde
bereits in veroffentlicht. Die prasentierten Ergebnisse beziehen sich auf diese
Veroffentlichung.

Der Regler kann in vier unterschiedlich Sub-Komponenten unterschieden werden:
Lageregelung, Positionsregelung, Adaptive Control Allocation und Control Effectiveness
Schatzung (Steuereffektivitatsschatzung). Der Lage- und Positionsregler wird in Kapitel
6.5.6.1 vorgestellt und hergeleitet. Kapitel 6.5.6.2 beschéaftigt sich mit der Adaptiven Control
Allocation und Kapitel 6.5.6.3 beschreibt die Control Effectiveness Schatzung.

6.5.6.1 Hexakopter-Dynamik und Baseline-Flugregler

Zu Beginn dieses Kapitels wird die fir die Flugregelung verwendete Dynamik des
Multirotorsystems hergeleitet. Zur Herleitung dieser wird das inertiale Koordinatensystem
verwendet, welches den Ursprung im Erdmittelpunkt hat. Verwendet man das zweite
Newtonsche Gesetz und vernachlassigt man den aerodynamischen Widerstand erhalt man

i = £+ mg. +

Hier beschriebt g den Erdbeschleunigungsvektor im kdrperfesten Koordinatensystem, m ist
den Masse des Hexakopters, t gibt die gesamte Schubkraft undvbeschreibt die
Geschwindigkeit des Hexakopters relativ zum inertialen System.

Die Rotationsdynamik kann mit Hilfe der Eulergleichung

Jor == @ x Jar + Mp
hergeleitet werden. Hier beschreibt | das Massentragheitsmoment des Multikoptersystems,w
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gibt die Winkelgeschwindigkeit des korperfesten relativ zum inertialen Koordinatensystem.Mp
gibt die durch Schub erzeugten Momente. Fur die weiteren Herleitung wird der Schubvektor
mit t = —Tzg angenommen. Dadurch kann die Bewegungsgleichung beschrieben werden als

iy
t =RIETrr [Ij (“]:)

= ~Tzp+ RpTow (N w.

Die Matrix R, gibt dabei die Rotation vom korperfesten ins inertiale System. Die Matrizen T,,
und T, sind definiert durch:

T,

ar =

r 0 0
o o 0

0o =T {J‘

T,=|T 0 0

o 0 =1

o =7 0 \

Eine ausfihrlichere Herleitung der Bewegungsgleichung kann in gefunden werden.

In Abbildung 6.5.7 ist nun die Struktur des entwickelten Flugreglers gegeben. Die
kommandierten Grolen der Positionsschleife sind die gewinschte Position x. im
Regelungskoordinatensystem und die gewunschte Gierrate w,. ebenfalls im
Regelungskoordinatensystem.

Die Positionsschleife berechnet aus den gewlnschten Kommandos eine bendétigten
Schubvektor t. welcher als Eingang fir den Lageregler dient. Dieser berechnet daraus die
gewunschten Pseudo-Controls v; welche der Eingang der Adaptiven Control Allocation sind.
Die Adaptive Control Allocation besteht aus zwei Teilen: der Effektivitatsschatzung und der
eigentlichen Control Allocation. Die Control Allocation berechnet aus den gewlnschten
Pseudo-Controls die Drehzahl-Kommandos der einzelnen Propellerudes Hexakopters.

Der Positions- zusammen mit dem Lageregler werden als Baseline-Regler bezeichnet und
werden als nachstes prasentiert.

s * {
. (—\P Effectiveness
< LELIO Estimation
Controller
A ;
tel T .
w Attitude Vg Control u
= Controller Allocation
A= A -
V4
\ Baseline Controller J L Adaptive CA )

Abbildung 6.5.7: Struktur des entwickelten Flugreglers
Als erstes soll die Positionsregelungsschleife kurz hergeleitet werden. Eine ausfiihrliche
Herleitung kann in [33] gefunden werden. Zur Bestimmung der gewiinschten Position x; aus
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der kommandierten Position x. wird ein Referenzmodell zweiter Ordnung verwendet:

ETANE k1
(ﬂ.rf) - [U.r.fl "
Hier beschreibt I3 und 03 die Einheitsmatrix und Nullmatrix. Kp, K sind positiv definite

Matrizen, so gewahlt, dass das System exponentiell stabil ist.
Um die Zustédnde des Referenz-Modells zu tracken wird die Fehler-Dynamik des Tracking-

Fehlers definiert:
ep = ey [ Xg— X
B eL.J_ v4-T

Unter Verwendung des linearen Regelungsgesetz

0y I
— g

- K,I'J'

Xe

0
K P

t.=m {‘5’..‘ —g+Ke, +Kye, + Kr'E.r.r'}

kann Stabilitat der Positionsschleife bewiesen werden. Die Matrizen K, K,,, K,. ; werden wieder
positive definit gewahlt, wodurch exponentielle Stabilitdt des Tracking-Fehlers erreicht wird.
Nachdem die Positionsschleife hergeleitet wurde, werden nun die wichtigsten Gleichungen fiir
die Herleitung des Lagereglers prasentiert.

Als Eingang des Lagereglers dienen der kommandierte Schubvektor des Positionsreglers und
die gewlinschte Gierrate.

Als ersten Schritt werden wiederum Referenzmodelle benétigt. Fir den absoluten Schub wird
ein Referenzmodell erster Ordnung verwendet, welches durch die Gleichung

Tq=-K(Ty-Te)

gegeben ist. Hier ist T; der gewtuinschte Schub und K die Eigenfrequenz des Referenzmodells.
Das Referenzmodell der Lage wurde mit Ordnung zwei gewahlt und wird beschrieben durch

[Rm) :( Ripwy )
ity —Kﬁrﬁ.}r +KIJRRI(:(>< :.r.l'}

Hier beschriebt R;, eine Rotationsmatrix, welche einen Vektor von Referenzmodell-
Koordinatensystem in das inertiale System transformiert. w,. ist die Winkelgeschwindigkeit des
Referenzmodell-Systems zum inertialen System. Die Matrizen K, K; werden wiederum so
gewahlt, dass das Referenzmodell asymptotisch stabil ist.

Ziel des Regelungsalgorithmus ist es den Tracking-Fehler im Schubvektor und den
Winkelgeschwindigkeiten zu null zu bringen. Daftr werden die Tracking-Fehler definiert:

gy =ty—t

By =g — ()

Der angewendete Ansatz ist sogenanntes Block-Backstepping. Im Folgenden werden nur die
Ergebnisse fur die Regelgesetze des Lagereglers gegeben. Die genauen Herleitung kénnen
in und gefunden werden. Unter Anwendung des Block-Backstepping Ansatzes ergeben sich
die Regelgesetze nun zu:

lz = Tr:]RBII:f.r.I‘ + Kiey)

VaMEx-CoSMiC Abschlussbericht | Seite 44 von 107



J

».

S

Lo

ﬂrL EN Iﬁ.l' + ,i' (TEJRBIEE +ay + Km“-’m}

f

T, :J. 1y AT
=iy

Diese Regelgesetze garantieren unter geeigneter Wahl der Matrizen K, und K,, exponentielle
Stabilitéat der Regelschleife. Die Drehzahl-Kommandos an die Motoren kénnen mit Hilfe der
Moorse-Penrose Pseudo-Inversen B, berechnet werden:

u=RB" v,

Vet ™ i

6.5.6.2 Adaptive Control Allocation

Die bisher hergeleiteten Methoden des Baseline-Regler berlicksichtigen noch keine Ausfalle
oder Degradierung von Propeller. Hierfir wird die Adaptive Control Allocation verwendet.
Aufgabe der Control Allocation ist es die gewtinschten Pseudo-Controls v, optimal auf Motor-
Kommandos zu allokieren. Die Adaptive Control Allocation besteht daher aus zwei
Komponenten, einer optimierungsbasierten Control Allocation und einer Control Effectiveness
Schatzung. Die Control Effectiveness Schatzung wird genauer in Kapitel 6.5.6.3 beschrieben.
Die im Folgenden beschriebenen Ergebnisse basieren auf der Veroffentlichung. Um ein Modell
mit unbekannten Aktuatoren-Ausfallen zu ermdglichen, wird das bisherige Modell erweitert:
=8, Au

LVl

Hier gibt die Diagonal-MatrixAdie aktuelle Control Effectivhess der einzelnen Aktuatoren
zwischen 0 und 1. Da fir reale Flug die Drehzahl nach oben als auch unten limitiert ist, ergibt
sich die mdgliche Menge aller méglichen Drehzahlen als

u::[nE"-Jl{{‘ af  =w<ar Vi=1.6]
I Imax

Daraus ergibt sich die Menge aller mogliche Pseudo-Controls:

Vi= [v' = R4|v =B, Au, HEU]

Hierbei ist wichtig zu beachten, dass die Gro3e der Menge V stark von der Controll
Effectivness A abhangt.
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Abbildung 6.5.8: Vergleich der Menge aller méglichen Pseudo-Controls fir Schwebeflug flr
Nominalfall und Ausfall des hinteren rechten Propeller
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Abbildung 6.5.9: Vergleich der Menge aller méglichen Pseudo-Controls fir Schwebeflug fur
Nominalfall und Ausfall des hinteren rechten Propeller (L=M=0)

In Abbildung 6.5.8 und Abbildung 6.5.9 ist als Beispiel ein Vergleich zwischen den Nominalfall
(alle Propeller voll funktionsfahig) und einem degradierten Fall (rechter-hinterer Propeller

ausgefallen) dargestellt.
Um auch fir einen Ausfall eine optimale Control Allocation zu erméglichen wurde eine Control

Allocation entwickelt, welche auf Optimierungsverfahren basiert. Ziel dieser ist es einen
optimalen Input u_.,,,; zu finden, firr welchen gilt

vy = B, A’

e

Zu beachten ist, dass ab hier die geschatzte Control Effectiveness A anstatt A verwendet wird.
Als Optimierungsmethode wird ein gradientenbasiertes Verfahren, sogenanntes Backtracking
Line Search, angewendet. In Abbildung 6.5.10 ist eine Ablaufplan des Algorithmus gegeben.
Als Kostenfunktion fir den Algorithmus wurde

1 . -
I= E (_F:I’ - B, Aﬁfw:fjr W{ﬁ“’ ~ By, ﬁﬁ“"“f}
L] H H

Q|
'.t'l.lr:l’) i

i=1 (1 - ﬁj Temd

gewabhilt.
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Abbildung 6.5.10: Uberblick Giber Backtracking Line Search

6.5.6.3 Control Effectiveness Schatzung

Fur die Adaptive Control Allocation, welche in vorherigen Kapitel prasentiert wurde, wird eine
Schatzung der aktuellen Control Effectiveness bendtigt. Das Verfahren zur Online-Schatzung
dieser soll nun in diesem Kapitel prasentiert werden.

Die Schatzung der Control Effectiveness basiert auf dem Concurrent Learning Ansatz,
prasentiert in und . Hierfir muss zuerst das Aktuator-Modell umgeschrieben werden:

v =B, UA

Hier beschreibt U = diag(w?, w3, w3, wZ, i, w?) eine Diagonalmatrix und der Vektor A
enthalt die Eintrage auf der Diagonale vonA.

Die Update-Regel fir den Schatzung der Control Effectiveness ergibt sich unter Anwendung
des Concurrent Learning Ansatzes zu:

=- 12 HT B;u _,',w[ff.,-ﬁ - yf.,-)+ Qsw
= 12 U; By (Byalpid) + Qs

Auf die genaue Herleitung und den Stabilitatsbeweis soll in diesem Bericht mit Ricksicht auf
Lesbarkeit verzichtet werden. Diese kdnnen in genauer nachvollzogen werden.
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6.6 Simulation Flugvehikel

Dieses Kapitel teilt sich in zwei Hauptteile auf. In Kapitel 6.6.1 wird ein Simulationsmodell
des in Kapitel 6.5 entworfenen Flugvehikels prasentiert. In Kapitel 6.6.2 wird basierend auf
den Ergebnissen des VaMEXx-Projektes das Simulationsmodell fir die Erdatmosphére
weiterentwickelt. Zusatzlich wird der in Kapitel 6.5.5 hergeleitet Flugregler implementiert und
getestet.

6.6.1 Simulation Flugvehikel Mars

Da Testen von Flugalgorithmen vor Beginn einer Mission am Mars nicht mdglich ist, missen
andere Methoden gefunden werden, um einen zuverlassigen Ablauf der Mission zu
ermdglichen. Besonders bei Fluggeraten nimmt der Regelungsalgorithmus zur Stabilisierung
des Fluggeréats eine zentrale Rolle ein. Um die entwickelten Algorithmen testen zu kdnnen,
wird daher eine méglichst genaue Abbildung der Dynamik in einer Simulation benétigt.
Dieses Kapitel beschaftigt sich nun mit der Herleitung eines solchen Simulationsmodells
anhand des in Kapitel 6.5 entwickelten Vehikelkonzepts. In Kapitel 6.6.1.1 werden die
Umgebungsbedingungen im Valles Marineris hergeleitet. AnschlieRend werden in Kapitel
6.6.1.2 und 6.6.1.3 die Modelle des Flugvehikels und des Ballons erstellt. Kapitel 6.6.1.4
beschaftigt sich mit der Modellierung der Kopplung zwischen Flugvehikel und Ballon.

6.6.1.1 Modellierung der Umgebungsbedingungen im Valles Marineris

Zur Modellierung der Marsumgebung wurden Daten der Online-Datenbank der ESA
verwendet. Die Modellierung der Mars Umgebung beinhaltet die Modellierung des Geoids, der
Atmosphére und der Gravitation (Abbildung 6.6.1). Fur den Entwurf und die Analyse des
Flugreglers sind besonders die Atmosphéare und Gravitationskrafte von Bedeutung. Daher wird
in diesem Bericht hauptsachlich auf die Modellierung dieser eingegangen. Fir eine
ausfuhrlichere Modellierung soll auf die Arbeit verwiesen werden.

Simulation model

Environment

--"'--u-.__‘
-

—

Geoid Atmosphere Gravitation ||

CTTTTTETTTTTT .
i Geopotential E_ i
i height H; !

4

Abbildung 6.6.1: Struktur der Modellierung der Umgebungsbedingungen

Fur die Gravitationsmodellierung wurde ein 1-Dimensionales (1D) Modell verwendet:
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Dafur wird die Gravitationskonstant 80 benétigt. Die Berechnung der Gravitationskonstante
erfolgt mit zur Hilfenahme der Newtonschen Gravitationskonstant G

3
6.67408 .10 11 " 64171102 kg

_ G-Myars _ kg =377 2
o 2

n (3394600 11)° s

£

Hier wurde fir den Mars-Radius " der Radius am Valles Marineris verwendet, da dies fur das
Projekt der interessante Bereich ist. Vergleicht man die Gravitationskonstant des Mars mit der
der Erde

B0Mars_eq _ 3.713 mjfs2

=0.379
S0,Farth e 9.80665 mfs®

erkennt man, dass die Gravitationskraft auf dem Mars nur etwa ein Drittel der der Erde ist.
Zusammenfassend sind die Ergebnisse flr ein 1D-Modell der Gravitation in Tabelle 6.6.1
gegeben.

Mars 1-D Graviationsmodell
Parameter Notation Wert
Geocentric radius at Valles Marineris | fu 3394600 m
Height above reference ellipsoid by arbitrary
Geopotential height Hg equation (3-2)
Universal gravitational constant G 667408 10711 n? fkg s
Mass of Mars M pare 64171107 kg

Tabelle 6.6.1: Parameter des 1-D Gravitationsmodell

Analog zur Standard-Atmosphéare der Erde soll nun ein Modell fiir die Standard-Atmosphare
des Mars hergeleitet werden. Im Anschlie3enden werden nur die Ergebnisse dargestellt. Fur
genauere Herleitungen soll wiederum auf verwiesen werden. Eine Zusammenfassung der
Ergebnisse ist in Abbildung 6.6.2 gegeben. Die Mars-Atmosphare wurde dabei in zwei
Bereiche (untere und obere) unterteilt. Dadurch kdnnen vereinfachende Formeln angegeben
werden, wobei trotzdem eine hohe Qualitat der Modellierung erreicht werden kann.
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Abbildung 6.6.2: Atmosphéaren-Modell der Marsatmosphére

Vergleicht man das Modell mit Messdaten der Mars Climate Database flr die Dichte
(Abbildung 6.6.3), erkennt man, dass hier eine gute Korrelation gegeben ist.

Vertical Density Profiles

loc :md 14.035°5 aud aE.5"W dt. Valles Marineris
0.022 T o
N p(Hg = =5000 m) = 1. 0196 ——parsmeas{ He)
0.02 . ! _"F-’.'lFrn'ﬁ.rrurh-ll[Hf;j

0.018

[r——

0.016 -

kg
m?

Upper atmosphere

Lower atmosphere

0.014

Density

0.0z

0.01
vi— Hp == — 5000 me
0.008 —

e CE EEEE T EE e LT T
TN TR T F T e e T T

e |

0.006 L | | | |
-G000 -4000 -2000 +] 2000 4000 &000 BOOD

Height |/

Abbildung 6.6.3: Vergleich der Dichte fur das hergeleitete Modell mit der Mars Climate
Database
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6.6.1.2 Modellierung des Flugvehikels
Fur die Modellierung missen alle Krafte und Momente bestimmt werden, welche auf das
Flugvehikel wirken:

G - : ; :
Z (_M ).l; B (PFIE).I; * (&fﬂ)! * (Mr;;).'?- * (hf(':;ﬁ”')”

3

=]

Hierbei kbnnen folgende Haupteinfliisse bestimmt werden:
e Gravitation (Index ©)

e Aerodynamik (Index <)
e Propeller (Index P)
e Seil (Index RP¢, siehe Kapitel 6.6.1.4)

6.6.1.2.1 Gravitation

Die Gravitationskraft wird mit Hilfe des im vorherigen Kapitel hergeleiteten Gravitationsmodell
bestimmt. Es wird dabei angenommen, dass die Kraft im Schwerpunkt des Fluggerats liegt
und dadurch kein Moment austibt. Dadurch kann die Gravitationskraft mit

2 0

[FE);; - Tﬂw[FE)U = ?”‘Rcr(:;f—i] Tyo fll

o

bestimmt werden.

6.6.1.2.2 Aerodynamik

Die Aerodynamik des Fluggerats kann in erster Naherung nur mit Hilfe von Widerstandskraften
bestimmt werden. Diese Annahme kann durch das Form und den Aufbau des Flugvehikels
gerechtfertigt werden. Bei dem hergeleiteten Design des Fluggerats handelt es sich um ein
Multikopter-System, welches lber keine aerodynamischen Auftriebsflachen verfiigt. Daher
kénnen die aerodynamisch wirkenden Krafte bestimmt werden:

Ch, 0O 0
D M

(F§) =-q| 0 Cp, 0 |(V])
B 0 0 Cpg:, '

T

.

Fur das gegebene Design wurden die Koeffizienten bestimmt und es ergibt sich der
aerodynamische Kraftvektor:

(F8), =~ 30 (r%)

]

M

),

M

A
e} A

0088 0 0
( 0 0088 0 )T,:;,q('lﬂi}
0 0 0088

6.6.1.2.3 Propeller
Zur Modellierung der Propellerkréfte wurde das Blattelement-Verfahren angewendet. Dieses
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wird in Kapitel 6.6.2 hergeleitet und beschrieben. In diesem Kapitel soll kurz darauf
eingegangen werden, wie die hergeleiteten Ergebnisse in die Simulation eingebunden werden
kénnen.

Die Blattelement-Methode liefert als Ergebnis Koeffizienten fir die verschiedenen
Kraftrichtungen und Momente. Diese Koeffizienten sind nicht Gber den gesamten Flugbereich
konstant und mussen fir die jeweilige Flugbedingung berechnet werden. Diese Berechnung
kann jedoch nicht in Echtzeit durchgefihrt werden, was fir Flugregelungssimulationen aber
eine wichtige Voraussetzung ist. Daher wurde hier ein anderer Ansatz verwendet. Die
Koeffizienten wurden fir einen gegebenen Propeller und alle mdglichen Flugbedingungen
,offline“, das heildt vor dem Start der Simulation, berechnet und in Tabellen abgespeichert.
Diese Tabellen werden anschliel3end in der Simulation integriert und die daraus resultierenden
Kréafte und Momente bestimmt:

A P 47-{2
Ak L
P ';!‘ Hiy
P, 57 PRot\2
, P P {H[:} [2;'-.!'1-:?."] (“]:. )P‘ Cr
| P, -
[Mp — |l = c,
p 42
A i =
FEe] o [-_ il
N A yrof

Hier sind die Koeffizienten Cx f‘.'f' Cz Cr Cons

Co jedoch keine Konstanten sondern
Cr =G [""l'irfr Viabss ‘r]‘

C_l.' =C, (“]n‘rfr Vb, ”}

™

=2 = Cy (@, Vabsr @)

Cr = Cy (Wt Vapes )

Cin = Cx (@rots Vabsr @)

C,=C, (f.l-ln-;.f, Vb s JT) .
Hier beschreibt “« die Rotationsgeschwindigkeit der Propellers, Vabs gibt die absolute
Anstromgeschwindigkeit des Propellers und ¢ beschreibt den Anstellwinkel der

Propellerebene relative zur Anstromgeschwindigkeit.

6.6.1.3 Modellierung des Ballons

Da die Ergebnisse der Design-Analyse des Flugvehikels in Kapitel 6.5 zu einem hybriden
Konzept gefuhrt haben, welches einen Ballon enthalt, wird fir die Simulation auch ein Modell
des Ballons bendtigt.
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Abbildung 6.6.4: Einordnung des Ballons in das Gesamtsimulationsmodell

In Abbildung 6.6.4 ist eine Einordung des Ballons in das Gesamtsimulationsmodell dargestellit.
Bei dem Ballon handelt sich um einen unabhangigen Kérper, welcher wiederum durch eine
12DOF (12 Freiheitsgrade) Dynamik beschrieben werden kann. Um diese Modellierung etwas
zu vereinfachen, wurde die Rotationsdynamik des Ballons vernachlassigt und nur die
Translationsdynamik modelliert. Dies kann gerechtfertigt werden, da die erzeugten
Ballonkrafte und die Interaktion mit dem Flugvehikel hauptséchlich von der Relativposition und
nicht von der Lage des Ballons abhangen.

Die Bewegungsgleichungen des Ballons sind in Abbildung 6.6.5 dargestellt. Hier ist zu
erkennen, dass die aerodynamische Kraft (auer der Seilkraft, welche hier noch
vernachlassigt wird — siehe Kapitel 6.6.1.4) als einzige die Bewegungsgleichungen beeinflusst.
Sie kann in zwei Komponenten aufgeteilt werden:

* (‘Fgmgjﬁ

[‘F%lm.l)ﬂm - (I:Eﬂ}ﬁﬁ,ﬂ
Process dynamic of balloon
( )

Bl

Environment = |

Preliminary Gravitation

Deslgnt;l':tgl (PDT) | | Aerodynamics FVS————

Geoid
3 ]

() Rigid-Body EoM decoupled C )

jigl — il

—_— _——

Abbildung 6.6.5: Bewegungsgleichungen des Ballons

(

: . ft . : ,
Die Gesamt-Auftriebskraft des Ballons Bsa ist gegeben durch die Netto-Auftriebskraft
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Luet minus der Gravitationskraft der Hillle des Ballons — Genelope:

[ _pf@ _pQ

Lift Lnef Gemefope

Diese kann nun bestimmt werden zu

h*
20 Ry F ( ) . _ - R
Flige = || PMars(h®) —H”.--~'J'(“R] VBal = £ 4,Ba1 SBat | "8 Mars (fi :l

Die Widerstandskraft des Ballons kann ahnlich zu Kapitel 6.6.1.2.2 bestimmt werden

Cp, 0 0 |
J - - J !
( o .-.-.g) =gl 0 Cp, O (v& ) ,

Bga - Thalig
b L0 0 Cp. .

wobei der Staudruck 7 durch

2
M

1 Bl My My
q =—p(hR] (u[:J ) + [EJrTJ ) + (EUL,J )
2 Afal By, Afgl By Afigl B

gegeben ist.

6.6.1.4 Modellierung der Flugvehikel-Ballon-Kopplung

7
-

i DLR

Nachdem in den vorherigen Kapiteln die Modellierung des Flugvehikels und des Ballons
diskutiert wurden, soll nun auf die Interaktion beider eingegangen werden. Um die beiden
Korper in der Simulation zu koppeln, wurde das Seil als Feder-Dampfer System modelliert. Die
Modellierung als elastisches Seil ist erforderlich, da eine starre Kopplung zu einem numerisch

nicht l6sbaren System flhren.

Abbildung 6.6.6: Uberblick der verwendeten Koordinatensystem zur Modellierung der

Flugvehikel und Ballon Kopplung

Zur Modellierung der Federkraft im Seil ist die relative Position von Fluggerat zu Ballon, das
heit der Punkt R und € erforderlich (Abbildung 6.6.6). Zusatzlich wird fiir die Berechnung der
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Dampfungskraft im Seil die relative Geschwindigkeit dieser beiden Punkte bendtigt. Damit
kann die Seilkraft berechnet werden:

(FR;'?.I'E':] = (Fﬂpl'fllg) + {FD.'ll.l.'p."r} = kRﬁ.l'.'""t"'r - d."\'crlw' L

Da der Feder- und Dampfungskoeffizient des Seils nicht gegeben sind, wurde ein Ablaufplan
zu Bestimmung dieser Werte erstellt (Abbildung 6.6.7):

Design of Adoption of
Y (+OR spring force Q rope force
(r )BEaI * (FDamper)RB ;
a Q
* ZRggr)BﬁaI(XRBaI'YRBaI) . (F'?pring)}?g : . (Fgamper)R . (FROPe)RE'aI
[ ] r B a R
R
* Trg(Xr: YR) * (Fﬂpﬁng)g * (FRope)R
Kinematic . Des_lgnfof A
rope data ampine force - (Fiope) :
: X P Bpal
i (FRope)B

Abbildung 6.6.7: Ablaufplan zur Bestimmung der Feder- und Démpfungskoéf-l‘i-i-iéh-téh-

Nachdem die kinematischen Daten wie Position und Geschwindigkeit bestimmt wurden, wird
zuerst die Federkraft berechnet. AnschlieBend wird die Dampfungskraft bestimmt und
abschlielend noch eine Transformation der Seilkraft vorgenommen. Die resultierenden,
wirkenden Seilkrafte am Flugvehikel sind gegeben als

i R R R b
cos {}"Rj CDE{;'- R} |:.f' Spring -F D:‘Il.ln'|l'i'l']
S , : ; R _rR
[F.E;q-;-)ﬁ =& cos {} R] sin (rl F{] |f— Spring F D.‘IIJn'.I'i'I'l

. I _ pR
5“1{}""-\'} l'r-Sprfn:l.; 'r-n'_'fl.'n.l.'.l'c'r] B

Im Kdorperfesten Koordinatensystem des Flugvehikel und im Koordinatensystem des Ballons
als

i’ , R g _ A
OB (} RH".I.:] Cos (-:'- R'Hm-) ["_ Spring F D:‘Ih’n’.l'i'l']
) — inf v Q2 Q2
- =¢g| cos|y sin Fe  —-F=
I| L i it - b, E L
(F{,l:-;;_.-] (— Ry -] (“1 Rpg -) Spring Dampen |
B pal 0 0 J

sin (}f'r{rir.') E Spring k Damper
- B Bl

Dabei berechnet sich die Federkraft zu

L.R

2 EF g g
( S """'.'-:‘) ) ‘
pring | o

0 /g

wobei zuséatzlich gilt
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Die Dampferkraft ergibt sich zu

R =< = .
(}D.'u.'ry.:'l') - [J_D.'u.'rp.:'rj - dp‘”.'”'

Auch hier wird die Kraft wieder nur aktiviert, wenn das Seil gespannt ist. Das heif3t

M

M Bl
(HR) +(HQ ) ' .
Elp L

B gl

_ R

PD‘ D.'u.lr.u.:'rtlr'.
( D.‘u.lr.u.:'r)ﬂ - 0

0 .
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6.6.2 Simulation Flugvehikel Erde

Basierend auf den Ergebnissen des VaMEXx-Projektes wurde die Simulationsumgebung weiter
verfeinert und zusatzlicher Detailgrad implementiert. Da ein Haupteinfluss auf die Dynamik
des Multikopters die Kréfte des Propellers sind wurde eine neues Tool zur Bestimmung der
Propellerkrafte implementiert, welches in Kapitel 6.6.2.1 vorgestellt wird. Anschlie3end wird
der Aufbau des Simulations-Frameworks, bestehend aus Simulationsmodell und Regler,
dargestellt.

6.6.2.1 Modellierung von Propeller-Kraften

Fur die Modellierung der Propeller-Krafte wurde die Blatt-Element-Theorie mit einer Kopplung
der Impulstheorie, bekannt unter dem Namen Blade-Element-Momentum-Theory (BEMT)
verwendet. Die Grundlagen der verwendeten Theorien sind in und enthalten und die folgenden
Herleitungen sind davon abgeleitet.

Bevor mit der Herleitung der Theorie begonnen werden kann, werden die bendtigten
Koordinaten Systeme definiert.

Zy, Pritj

Zpa_ £y

Yapro Ji

Veo

Abbildung 6.6.8: Koordinatensysteme flr die Propeller-Koeffizientenberechnung

In Abbildung 6.6.8 sind alle benétigten Koordinatensysteme abgebildet. F peschreibt dabei das

Propeller-feste System, “ das aerodynamische und ‘™ das in die Propeller-Ebene
projizierte System. Die dazugehorigen Winkel zwischen den Systemen sind mit dem

aerodynamischen Anstellwinkel relativ zur Propeller-Ebene “4 und dem aerodynamischen
Schiebewinkel F4 gegeben.

Zusatzlich ist in Abbildung 6.6.9 das Blattkoordinatensystem abgebildet. Dieses rotiert mit dem
Propellerblatt um die “P-Achse des Propellersystems. Der dazugehorige Rotationswinkel Y

ist relativ zur *4Pri-Achse des projiziertem aerodynamischen Systems gegeben.
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Abbildung 6.6.9: Definition des Blatt-Koordinatensystems

Bei der Blatt-Element-Theorie wird das Propeller-Blatt radial in unabhangige Element geteilt.
Die Anstromgeschwindigkeit an einem Element ist abhéngig von der freien Anstrébmung Vo,

PEI
dem Anstellwinkel “4 und der Rotationsgeschwindigkeit des Propellers “'-

[Vi) ={'I.r",q}gj+ (mpm]m » (rPR#]BI
Vi ) Ban- (Va )’* (“,PBI)BI x(rmal]sr

V -:05.0; A 0

("i) =Mp #’Brr) 0o |[+] 0
Bl

ry

=10

PEI 0

Voo sina 4 .

Bl

(Vi) __
Mit Hilfe der Geschwindigkeit B am Element ¥ kénnen nun die Anstrémbedingungen am
Blattelement dargestellt werden (Abbildung 26).

Resulting velocities, forces and
angles for blade elemeant

Foroes of the blade
element in Bi-frame

| Freestream velocities and angles

Geometric property of
- the blade elemeant

Abbildung 6.6.10: Anstrémbedingungen an einem Blattelement des Propellers
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In Abbildung 6.6.10 beschreibt i die induzierte Geschwindigkeit des Propellers und 8; den
geometrischen Pitch-Winkel des Elements. L Dy geben die Auftrieb- und Widerstandskraft

des Elements, Ti» Fuji die Schub- und Blattumfangskraft des Blattelements.
Fur die Anwendung der BEMT kann der Schub mit Hilfe der Impulstheorie eines Propellers zu

2

Ty =203 |(V f”) ([v ), _)
A

berechnet werden. Zusatzlich kann der Schub mit Hilfe der Blatt-Element-Theorie bestimmt
werden:

gt
Ng 12

=4 “Cpy AT - AR - ( ,_(nrl,”,f{{' Mﬁ) cosep i —Cp (n!,”,Hc' Mﬁ) -sin g, J-_,-}

Ij* ¥

by

Setzt man nun beide Gleichungen fur den Schub gleich, erhalt man:

2
2
Al A P p i
2p 1, APAT v, (Lr*f”]f *({V.ﬂ;h —u,.ll._l.)
roy A proj

_Np
4 |I?'L"":E ”CI:- ||"i"'-;| "E'-lr" [LL ('ﬂ.ﬁ I rH{'urMﬁu) COSEp i
-C (“’.r:-,u Re Ma, J%m f-'I:u'_f:]

IIII

In dieser Gleichung ist die einzige Unbekannte die induzierte Geschwindigkeit “i, wobei zu
beachten ist, dass gilt
R'.'_n
(Vi)
A

VI:Jl (l'.:'| ||} - cosey,; ; ( I “) '
‘TIJ,I'_I' {Ell',l'_l') = ol_l E'I::l:l\l_l (- |,|_|)-'
(VAI:] + Ty
Bl
Rll
(V.-dl.,:l.')
Bl

Die sich ergebende, nicht-lineare Gleichung kann nun mit einem numerischen Gleichungsloser

(z.B. Newton-Raphson) nach i gelost werden. AnschlieRend kann unter Zuhilfenahme der
Blatt-Element-Gleichungen die Krafte und Moment am Propeller-Element geltst werden:

Ep i ( ,,,} = arctan

I

2
Li=5-p VIJ” ‘-"J:-..‘,."f— (:rI,II,H{' Mﬁ)

1 2
D, = 5 V3 *Chii - C (“’.r:u iieRej;, Ma, )

II'
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Der Schub und die Umfangskraft am Element ergeben sich zu
TJ:.I: = LJ_.I' COs EI?‘_,J;I: - DJ_.I' ﬁirl EI?‘_,J;I:

F, .
g iy
Die Krafte im Blatt-System eines Blatt-Elements kénnen nun bestimmt werden:

= Ll',f siney, ; + ij COSE i

0

{F‘F)ﬁ: - -;:,L_"_"Jj ’ (M‘”)B; -
if

M,

0
0

PR,
* (r" )m : [:Ej}m

Nachdem diese in das projizierte aerodynamische System transformiert wurden, kénnen die
Gesamtkrafte und -momente am Propeller durch Summation berechnet werden:

B)ap, = I;f—,fz Z (Es) apy, DA0ny = f—,fz Z (M),

Es ist zu beachten, dass zur Bestimmung der korrektenNKrafte und Momente noch mit der
di]
Blattanzahl des Propellers geteilt durch eine Umdrehung 27 normiert werden muss.

roj

6.6.2.2 Aufbau des Closed-Loop Simulations-Frameworks

Zur Entwicklung des Flugreglers wurde ein Modell-basierter Ansatz gewahlt. Um diesen
Ansatz gerecht zu werden, wird eine Simulationsumgebung gendtigt. Diese wurde in
MATLAB/Simulink implementiert. Der Aufbau dieser Simulationsumgebung ist in Abbildung
6.6.11 dargestellt.

Multicapler Simulalion Framaewank
— Insliluie of Flight Syslam Dynamics, Technische Linkvarsildl Minchen
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',
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Abbildung 6.6.11: Aufbau des Simulations-Frameworks
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Das Simulations-Framework besteht aus 5 Hauptkomponenten:

e Simulation Model

e Onboard-System

e Ground-Control

¢ Simulationssteuerung
¢ Visualisierung

Das Simulations-Modell wurde im Zug des VaMEx Forschungsprojektes entwickelt und um
eine erweiterte Propeller-Aerodynamik (siehe Kapitel 6.6.2.1) erweitert. Die Komponente
Simulationssteuerung dient zur allgemeinen Steuerung der Simulation und enthalt unter
anderem Reset und Run-Flags um die Simulation auf beliebige Startwerte zurtickzusetzen zu
kénnen bzw. jederzeit anhalten zu kodnnen. Zuséatzlich kénnen darin die Initialwerte
vorgegeben werden und externe Eingange wie etwa Windgeschwindigkeiten eingestellt
werden.

Die Ground-Control spiegelt die Bodenstation, welche bei Flugtests verwendet wird, wieder
und dient zur Steuerung von Regler-Parametern. Zusatzlich kénnen Uber diese Funktionen
des Multikopters aktiviert bzw. deaktiviert werden. Als wichtigstes Beispiel ist hier das An- und
Abschalten einzelner Propeller zu nennen.

Die Visualisierung dient zur Darstellung verschiedenster Signale des Simulationsmodells und
des Reglers. Dadurch kann in der Simulationsumgebung die Performance des Reglers
evaluiert und verbessert werden.

Der Flugregelungsalgorithmus ist im Onboard-System implementiert. Durch den Modell-
basierten Entwicklungsprozess kann aus diesem automatisiert Code erzeugt werden, welcher
auf die den Multikopter portiert werden kann. Dadurch ist immer sicher gestellt, dass der in der
Simulation getestete Flugregler mit dem auf der Hardware tbereinstimmt. In Abbildung 6.6.12
ist der implementierte Flugregler dargestellt. Der in Kapitel 6.5.5 hergeleitete Algorithmus ist
dabei im rot eingekreisten Block enthalten.

Tyt

Abbildung 6.6.12: Uberblick tiber den implementierten Flugregler

Die Implementierung des kaskadierten Reglers, bestehend aus Positions- und Lageschleife ist
in Abbildung 6.6.13 dargestellt.
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Abbildung 6.6.13: Implementierung des kaskadierten Flugregelungsalgorithmus

6.7 Untersuchung: Emulierte Flugvehikel-Dynamik

Dieses Kapitel beschaftigt sich mit der Frage, ob die Dynamik eines Flugvehikels auf einem
anderen Fluggerat mit dhnlicher Architektur nachgebildet werden kann. Dies ist besonders fir
das VaMEx-CoSMIC Projekt von Bedeutung. Die Entwicklung von Flugreglern basiert in
groBen  Teilen modellbasiert, es ist jedoch trotzdem unerlasslich den
Flugregelungsalgorithmus in Flugversuchen zu testen. Dies ist jedoch fiur ein Fluggerat mit
dem Einsatzgebiet Mars nicht mdglich. Daher wurde die Frage untersucht, ob die Dynamik
eines Multikopters auf einem anderen Multikopter nachgebildet werden kann. Zusatzlich wird
ein moglicher Ansatz basierend auf Nichtlinearer Dynamischer Inversion (NDI) prasentiert.
Da fir die Untersuchung die Modelle des Marsvehikels noch nicht zur Verfligung standen
wurden zwei vorhandene Modelle verwendet. Die nachzubildende Dynamik basiert auf einem
Quadrocopter (Guest). Diese soll auf einem Hexacopter (Host) nachgebildet werden.

Bei einem Multikoptersystem sind die rotatorische und translatorische Dynamik stark
miteinander gekoppelt. Um in eine gewinschte Richtung zu beschleunigen und
Geschwindigkeit aufzubauen, muss du erst die Lage des Multikopters geédndert werden, um
eine Kraft in die gewiinschte Richtung zu erzeugen. Dies hat den Hintergrund, da die einzige
beeinflussbare  Kraftkomponente der Schub des Systems ist, welcher bei
Standardkonfigurationen in die negative Richtung der z-Achse des Korperfesten
Koordinatensystems zeigt.

Neben der Schubkraft kénnen noch die Momente um die Achsen des Kdrperfesten Systems
beeinflusst werden. Durch diese Besonderheit muss die Emulation in zwei getrennte Konzepte
aufgeteilt werden:

e Emulation der rotatorischen Dynamik

e Emulation der translatorischen Dynamik

6.7.1 Vergleich der Guest und Host Dynamiken

Bevor mit der Herleitung des Regelungsansatzes zur Emulation begonnen werden kann, muss
Untersucht werden, ob die Dynamik des Guest auf dem des Hosts abgebildet werden kann.
Hier soll besonders auf die rotatorische Dynamik eingegangen werden, da dies die grof3te
Einschrankung des Systems ist.

Fur diese Untersuchung werden die maximalen Drehbeschleunigungen des Systems um die
jeweiligen koérperfesten Achsen bestimmt. Fiur die folgenden Darstellungen wurden die
Toolbox von verwendet.
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Abbildung 6.7.1: Vergleich der Host und Guest Drehbeschleunigungen
In Abbildung 6.7.1 sind fiir ein Bespiel die maximal mdglichen Drehbeschleunigungen von Host
und Guest dargestellt. Es ist zu erkennen, dass der Guest innerhalb des aufgespannten
Bereichs liegt. Dadurch kann riickgeschlossen werden, dass die Emulation der rotatorischen
Dynamik mit dem Host mdglich ist. Wirde der Guest aufRerhalb des Host-Bereichs liegen,
misste entschieden werden, ob die reduzierte Dynamik des Host fir die gewiinschten
Fluguntersuchungen noch ausreichend ist.

6.7.2 Implementierung des Emulationskonzepts

Fur die Implementierung des Emulationskonzepts wurden die Regelungsmethode NDI
verwendet. Diese bietet sich an, da fur ein optimales Relgerdesign, die Dynamik des Host
rausgekirzt und die Dynamik des Guest vollstandig auf dem Host abgebildet wird.
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Abbildung 6.7.2; Struktur des implementierten Reglers zur Dynamik-Emulation

In Abbildung 6.7.2: ist die generelle Struktur des zur Dynamik-Emulation implementierten
Reglers abgebildet. Die Hauptkomponenten sind dabei:

e Simulation des Guests
e NDI

e Errorregler

Die Simulation des Guest verwendet als Eingang die Steuerkommandos eines Piloten oder
eines Flug-Management-System. Aus diesen Steuerkommandos werden die Zustdnde des
Guests abgeleitet.

Der NDI-Algorithmus verwendet nun diese Zustdnde fur die Berechnung der
Drehzahlkommandos des Hosts, um die Dynamik des Guest mdglichst exakt abzubilden. Da
in der Realitat Unsicherheiten von Parametern fir den NDI Algorithmus vorhanden sind, wird
ein Fehlerregler (Errorregler) hinzugefligt. Dieser sorgt dafir, dass die Zustande des Guest
von Host auch beim Vorhandensein von Unsicherheiten getrackt werden.

Fir die mathematische Implementierung des NDI Algorithmus sei auf und .
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6.7.3 Simulationsergebnisse
Im Folgenden sollen einige Beispielmission zur Validierung der Performance der
Emulationsmethode prasentiert werden.

s ' ' ts]

Abbildung 6.7.3: Tracking-Performance des Emulationsalgorithmus fiir Rotatorische Dynamik
(Lage)

p ["s]

-~ Guest Hos!

q ["/s]

ts) ‘ tsl
Abbildung 6.7.4: Tracking-Performance des Emulationsalgorithmus fir Rotatorische Dynamik
(Drehraten)

In Abbildung 6.7.3 und Abbildung 6.74 ist die Trackingperformance in Bezug auf rotatorische
Emulation des Host fur eine vorgegebene Guest-Dynamik gegeben. Es ist gut zu erkennen,
dass sowohl die Drehraten als auch die Lage gut getrackt werden.
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Abbildung 6.7.5 Tracking-Performance des Emulationsalgorithmus fir Translatorische
Dynamik (Geschwindigkeiten)

In Abbildung 6.7.5 und Abbildung 6.7.6 sind die Simulationsergebnisse fir die translatorische
Dynamikemulation dargestellt. Wie in beiden Fallen gut zu erkennen ist, wird sowohl die
Geschwindigkeit als auch die Position zur Zufriedenheit getrack.
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Abbildung 6.7.6: Tracking-Performance des Emulationsalgorithmus fur Translatorische
Dynamik (Position)
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6.8 Automatische Schwarmnavigation
6.8.1 Selbstorganisierende Exploration

Unter Schwarmexploration verstehen wir datengetriebene und modellbasierte Algorithmen,
welche Zielpunkte fir die einzelne Agenten des Schwarms generieren, an denen
zuklnftige Messungen am informativsten sind. Dazu werden bereits gesammelte Daten von
z.B. einem wissenschaftlichen Instrument automatisch ausgewertet, sowie Modellannahmen
Uber den zu beobachtenden physikalischen Prozess bericksichtigt.

Dabei werden Zielfunktionen optimiert, die auf den Messdaten aller Schwarmelemente
basieren. Erst die Kooperation im Netzwerk erlaubt diese Ansatze, daher ist die
Kommunikation im Schwarm essentiell, sowie die Lokalisierung um die Messdaten den Orten
im Erkundungsgebiet zuordnen zu kdnnen.

Abbildung 6.8.1 zeigt allgemein das Prinzip der Schwarmexploration. Ziel ist es, anhand von
Messungen im Schwarm, die Parameter eines Prozessmodells bestméglich zu schatzen. Als
Prozessmodelle kénnen sowohl bekannte Modelle, wie z.B. Differentialgleichungen und
Transferfunktionen, als auch "Black-Box"-Modelle, wie z.B. Kernel-Methoden eingesetzt
werden.

Die Schatzung der Parameter erfolgt im Netzwerk mit Hilfe verteilter Algorithmen, z.B.
Message-Passing. Somit kann auch die Rechenlast im Netzwerk zwischen den Agenten
verteilt werden und Synergien in der Berechnung ausgenutzt werden.

M Parameter- ~ Prozess-
- *-—
iaated il schatzung . Modell
N P Bekannte Modelle
k‘ s o N Differentialgleichungen, Transferfunktionen. etc.

,'. I; A
\‘--""‘; ) "',
5,

e —_

“Black Box”-Ansitze
Neuronale Netze, Kernel-Methoden, etc.

Parallel-Computing, Message ' TR i‘; <)
Passing auf Graphen, etc. - T3

VL

Fooamat 2

Abbildung 6.8.1: Datenprozessierung im Netzwerk flr die Schwarmexploration.

In diesem Vorhaben wurde der Fokus auf die Gas-Exploration gesetzt, welche sowohl in der
Raumfahrtforschung, als auch in  terrestrischen  Anwendungen wie  der
Geologie/Atmospharenforschung und dem Katastrophenschutz Verwendung finden kann. Der
zu beobachtende Prozess ist folglich die dynamische Gasausbreitung. Die Aufgabe des
Schwarms ist die Exploration und Kartierung der Gaskonzentration und das Auffinden von
Gasquellen. D.h. die Agenten sollen alle Gasquellen finden, wobei weder die Anzahl, noch die
Positionen, noch die Starke der Gasquellen bekannt sind. Die Agenten sind aber in der Lage
an ihrer jeweiligen Position punktweise die Gaskonzentration zumessen

Die Problemstellung liegt nun darin, eine Explorationsstrategie fur den Schwarm zu finden. Die
entwickelte LOsung basiert auf der Ausnutzung von physikalischen Modellen der
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Gasausbreitung Uber partielle Differentialgleichungen (Diffusionsgleichungen). Die
Diffusionsgleichung erlaubt drei wesentliche Punkte fir die Gasexploration:

1. Inferenz, da die Quelle nicht direkt messbar ist und nur indirekt tber
Gaskonzentrationsmessungen bestimmt werden kann.

2. Die Diffusionsgleichung ist a-priori Information, welche die Exploration deutlich
beschleunigt.

3. Unsicherheitsquantifizierung, welche die Basis fur informationsgetriebene
Exploration ist.

Unsicherheit

Abbildung 6.8.2: Unsicherheitskarte

Die Explorationsstrategie selbst legt fest, an welchen Stellen im Erkundungsgebiet die
Gaskonzentration gemessen werden soll. Dabei wird eine informationsgetriebene (Entropie)
Exploration eingesetzt. Regionen im Erkundungsgebiet mit hoher Unsicherheit in den
Modellparametern werden flr neue Messungen bevorzugt. Diese Messungen bedeuten den
hochsten Informationsgewinn beziglich der Gesamtschatzung der Modellparameter.

Fur die Explorationsstrategie wird also eine raumliche Beschreibung der Unsicherheiten
verwendet umdie Regionen mit der hochsten Unsicherheit (dem hochsten
Informationsgewinn) als nachste Wegpunkte fiir die Agenten des Schwarms auszuwahlen.
Abbildung 6.8.2 zeigt beispielhaft eine Unsicherheitskarte. Der Agent wirde in diesem Beispiel
den Wegpunkt in der roten Region wahlen.

Zusatzlich zur Explorationsstrategie wird ein Koordinierungsverfahren bendétigt, das die
berechneten Wegpunkte den einzelnen Agenten zuordnet und wahrend der Exploration
Kollisionen der Agenten vermeidet. Hierzu missen die Agenten im Schwarm zusatzlich ihre
aktuellen Positionsinformationen austauschen.

Das Verfahren zur Gasexploration wurde als Hardware-in-the-loop (HIL) Simulation
umgesetzt. Dabei werden Gasquellen und Luftstromungen bedingt durch Wind, als auch der
Gassensor numerisch simuliert. In dieser Simulation werden die sechs realen Rover von DLR-
KN mit der lokalen Kommunikation, der Lokalisierung, und der realen Hinderniskarte
eingebunden. D.h. die Rovers bewegen sich real durch das Explorationsgebiet, der zu
erkundende Prozess st aber virtuell simuliert. Fir die Implementierung des
Explorationsalgorithmus wurde das Robot Operating System (ROS) verwendet. Zum
Austausch der Daten wie z.B. die Ortsinformation der Rover, wurde ein ROS Multimaster-
System verwendet, um ein verteiltes System ohne ,Single-Point-of-Failure” zu realisieren.
Erganzend wurden Schnittstellen zur Bodenstation der TU-Braunschweig zum Austausch von
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Zustandsinformationen und der Hinderniskarte realisiert.
6.8.2 Exploration zur Kartenerstellung

Auf Grundlage einer Karte soll der Teilnehmer des heterogenen Schwarms gezielt nach ein
vordefiniertes Gebiet vermessen und so beispielsweise die magnetische FluRRdichte, die
Feuchtigkeit im Boden oder aber die Konzentration und Verteilung von anderen Substanzen
kartieren. Wie bereits erwdhnt muss dazu zunachst eine entsprechende Karte des zu
vermessenden Gebietes vorliegen. Die durch Satelliten oder Sonden verfigbaren Karten des
Valles Marineris sind dazu ungenitgend und bilden die Oberflache nicht im bendtigten
Detailgrad ab. Ein Teil des Schwarms verfigt jedoch Uber Sensorik, wie LIDAR, um die fur
eine weitere Erkundung bendtigte Karte mit dem gewlnschten Detaillierungsgrad zu
generieren.

Der hier vorgestellte Ansatz zur Erzeugung einer dreidimensionalen Karte basiert auf dem von
Yamauchi [4] entwickelten Ansatz einer zweidimensionalen, grenzenbasierten Exploration.
Dabei wird zunachst ein zu explorierendes, zunachst unbekanntes Areal als leere Karte
vordefiniert, welches schrittweise durch die Sensoren des explorierenden Systems mit
Umgebungsinformationen erganzt wird. Dabei werden in den Randgebieten vom bekannten
zum unbekannten Areal Grenzen definiert, welche als Explorationsziele dem robotischen
System als Zielpunkte zur Verfugung stehen. Dabei wahilt das robotische System jenes
Explorationsziel aus der Liste der mdglichen Ziele als nachsten Wegpunkt an, welches mit
dem kirzesten Pfad korrespondiert.

A
&b

Abbildung 6.8.3: zweidimensionale, grenzenbasierte Exploration nach Yamauchi [4]

Die Karte wird durch die Sensormessungen aktualisiert und somit verschieben sich auch die
Grenzen und Zielpunkte weiter. Dies wird solange fortgesetzt bis alle erreichbaren Zielpunkte
erkundet wurden oder die gesamte, anfanglich leere Karte vollstandig mit Informationen gefillt
ist. Nicht erreichbare Zielpunkte sind dabei solche, zu denen kein Pfad geplant werden konnte.
In solch einem Fall kommt es vor, dass fur Bereiche der Karte am Ende der Erkundung
weiterhin keine Informationen vorliegen.

Dieser Ansatz wurde im Rahmen des Projektes fur den dreidimensionalen Fall zur Erzeugung
einer OctoMap umgesetzt. Dazu wurde ausgehend von einem anfanglichen Kartenausschnitt
eine Bounding Box definiert. Diese Bounding Box enthalt neben den bekannten Bereichen nun
auch unbekanntes Areal. Auf Basis dieser Daten konnen Grenzen definiert werden. Neben der
Identifikation der Grenzen wurde das Sensorverhalten, dessen Erfassungsbereich,
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berlcksichtigt. Somit inkooperiert der Algorithmus auch Ansatze des ,Next-Best-View*
Algorithmus, welcher Ziele favorisiert, fir welche der Informationszugewinn durch einen
Sensor am héchsten vermutet wird. Ihm liegt ein Modell des Sensors zugrunde mit Hilfe
dessen der Zugewinn an einem beliebigen Punkt ermittelt werden kann. Der Ansatz des ,Next
Best View" ist in Abbildung 6.8.4 fiir den zweidimensionalen Fall dargestellt.

(a) (b)

Abbildung 6.8.4: (a) Karte mit méglichen Positionskandidaten (rot); (b) Zielpunkt g,,_4
mit maximalen Informationszugewinn

Fir eine Anzahl von Positionen g, wir die Position bestimmt, fir welche der Zugewinn an
neuen Informationen durch das hinterlegte Sensormodell und dem aktuellen Wissen aus der
Karte am groRten ist. Dabei ist wichtig zu beachten, dass der Punkt immer im bekannten Areal
liegt.

Ferner wurde festgelegt, das der anzufliegende Grenzbereich groRRer ist als das Vehikel,
sodass dieses die Zielposition auch ohne Kollision des sensortragenden Systems mit anderen
Strukturen auch einnehmen kann. Das Resultat dieser zur Kartierung entwickelten
Explorationsstrategie ist in Abbildung 6.8.5 dargestellt.

Abbildung 6.8.5: vielversrechendste Explorationsziele bzgl. des Informationszugewinns in der
Néhe des Flugsystems

In der Abbildung sind nur die besten 7 Lésungen bezlglich des Informationszugewinns und
der Nahe zur Position des explorierenden Flugsystems dargestellt. Eine Bewertung auf Basis
der Pfadlange erfolgte im Rahmen des Projektes nicht. Die Versuche wurden mit Hilfe einer
Simulationsumgebung, namentlich Gazebo, realisiert.

6.8.3 Taktische Nahfeldnavigation
6.8.3.1 Umsetzung fir Unmanned Ground Vehicle (UGV)

Um eine sichere Exploration in unbekanntem Gelande durchzuftihren, darf sich ein Rover nur
soweit Richtung nachstem Wegpunkt bewegen, wie die Hindernisfreiheit und Befahrbarkeit
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gewabhrleistet werden kann. Die Datenbasis hierfir bilden LIDAR Punktwolken. Dabei muss
die Punktdichte im Zentimeterbereich liegen, um auch Schlaglocher relevanter Grol3e sicher
zu erkennen. Prinzipbedingt durch die Position des LiDARs auf dem Rover sowie seiner
konstante Winkelaufldsung erhalt man im Allgemeinen die erforderlichen Punktdichten im
Umfeld von etwa finf Metern um den Rover, welches dann im néchsten Schritt befahren
werden kann. Die Punktwolke wird nach der Erfassung georeferenziert. Die erforderliche
Positions- und Lageinformation wird von der parallel dazu ablaufenden Registrierung der
Punktwolke im SLAM bezogen.

-

Punktwolke Hohe Steigung Kosten

- /

Abbildung 6.8.6: Schrittweise Verarbeitung der Punktwolke hin zur Kosten-Karte

Zur Berechnung einer Kostenkarte werden aus der Punktwolke Parameter wie Hohe, Steigung
zellenweise ermittelt und in einer Gridmap (Gitterkarte) gespeichert. Zellen, fir welche keine
Messpunkte vorliegen kénnen, je nach Strategie der Wegplanung, umfahren oder nach einer
Annaherung des Rovers an die Stelle neu vermessen werden. Abbildung 6.8.7 zeigt die
Umfahrung eines Hindernisses bis zum nachsten Messpunkt.

base_link

Abbildung 6.8.7: Umfahrung eines Hindernisses durch Pfadplanung auf Basis der Kosten-Karte

6.8.3.2 Umsetzung fir Unmanned Aerial System (UAS)

Die Umgebungsinterpretation fur ein fliegendes System entspricht nur geringfugig deren eines
bodengebundenen Systems. Einschrdnkungen, welchen das bodengebundene System
unterliegt, bertihren unter Umstanden ein fliegendes Gerat nur unmerklich. Insbesondere im
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Fall eines Multirotorsystems ist die Steigung nur von untergeordneter Relevanz, da ein
Multirotorsystem im Bedarfsfall ein reines Vertikalmandver, d.h. die verflugbare
Antriebsleistung wird vollstandig in eine Vertikalgeschwindigkeit umgesetzt, durchfihren kann.
Im Rahmen des Projektes wurden verschiedene Ansétze zur Umsetzung von
Antikollisionsroutinen basierend auf den bereits vorhandenen LIDAR untersucht. Beide hier
vorgestellten Ansatze nutzen als Grundlage eine OctoMap.

6.8.3.2.1 Ansatz fir dynamische Umgebung

Auf dem Mars kann zunéchst von einer statischen Umgebung ausgegangen werden. Dennoch
muss auch die Dynamik des Schwarms, bestehend aus heterogenen Schwarmteilnehmern,
bertcksichtigt werden, die gleichzeitig agieren und auch miteinander interagieren sollen.
Daher ist die Annahme einer statischen Umgebung unzureichend um eine sichere Navigation,
ohne Kollision der Schwarmteilnehmer miteinander, zu gewahrleisten. Daher wurde in diesem
Ansatz untersucht ob die Daten eines LIDAR herangezogen werden kénnen um rechtzeitig
stumme Schwarmteilnehmer zu erkennen und eine Kollision zu vermeiden. Als stumme
Schwarmteilnehmer werden hier Schwarmteilnehmer betrachtet, Gber die keine aktuellen
Informationen Uber deren Position und Geschwindigkeit vorliegen. Im Idealfall ist jedem
Schwarmteilnehmer die Position aller anderen Schwarmteilnehmer zu jedem Zeitpunkt
bekannt. Jedoch kann durch einen voriibergehenden Ausfall der Kommunikationsstrecke
keine aktuelle Information Uber den Zustand aller Schwarmteilnehmer vorliegen. Da die
Schwarmteilnehmer dennoch ihre Aufgabe bis zu einem gewissen MalRe ohne eine
bestehende Kommunikationsverbindung weiter fortfiihren sollen, missen auch fir diesen Fall
Mechanismen greifen, die eine Kollision der Schwarmteilnehmer untereinander verhindern.
Dabei ist dem System jedoch seine eigene Position, Orientierung und Geschwindigkeit
bekannt, sei dies nun durch ein Referenzsystem oder aber durch die Lésung des INS.

Fir die Realisierung des Ansatzes wurde das unbemannte Fluggerat hardwareseitig nicht
modifiziert.

Umsetzung

Zur Umsetzung einer Kollisionsvermeidung in einer dynamischen Umgebung wurden zunachst
zwei Strategien in Betracht gezogen. Zum einem die Speicherung der gesammelten Daten zur
Erzeugung einer OctoMap mit einem anschlie@enden Raytracing zur Suche nach
Hindernissen im Flugpfad und zum anderen eine Analyse der Scans in Bewegungsrichtung
inklusive einer Unterteilung in Sektoren unterschiedlichen Gefahrenpotentials ein.

Neben den beiden bereits erwdhnten Ansétzen wurde weiterhin untersucht ob ein Vektor-
Field-Histogramm unter Verwendung der als OctoMap vorliegenden Kartendaten zur
Hindernisvermeidung herangezogen werden kann.
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Sektoreneinteilung
Die Einteilung der Sektoren und deren Verlauf ist in der nachfolgenden Abbildung 6.8.8
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Abbildung 6.8.8: Prinzip der Sektoreneinteilung

Die Sektoren sind dabei um den Flugpfad, in der Abbildung in blau dargestellt, angeordnet.
Der innere rot umrandete Sektor besitzt in seiner Ausdehnung in etwa die Abmessungen des
unbemannten Flugsystems. Der au3ere Sektor umschliel3t den inneren vollstdndig und kann
in seiner Ausdehnung ein Vielfaches des inneren Sektors betragen. Dieser dient vornehmlich
als zusatzlicher Sicherheitsbereich und soll dazu dienen unvorhersehbare Abweichung vom
Pfad, beispielsweise durch Navigationsfehler, zu berlcksichtigen um auch fir diese Falle
einen kollisionsfreien Flug sicherstellen zu kénnen. Fir jede Messung des Laserscanners
erfolgt zunachst die Transformation in das korperfeste Koordinatensystem des unbemannten
Flugsystems. Die Messpunkte werden dann Uber die Berechnung des Abstandes vom
Flugpfad dem inneren oder auRReren Sektor zugeordnet. Messwerte, die aul3erhalb der
Sektoren liegen, werden sofort verworfen. Dabei werden grundsatzlich nur die
Entfernungsmessungen einer Scanzeile ausgewertet, die in Flugrichtung liegen. AnschlieBend
wird fir jeden Sektor jeweils der Wert mit dem kleinsten Abstand zum UAS
zwischengespeichert, in das globale Koordinatensystem transformiert und abschlie3end mit
dem aktuell gespeicherten Sektorminimum, durch Gegenuberstellung der aktuellen Abstande
zum UAS, verglichen. Sollte der Abstand des aus dem aktuellen Scan errechneten Punktes
fur das Sektorminimum kleiner sein als der fir den gespeicherten Punkt, wird letzterer durch
diesen ersetzt.

Auf Basis der beiden gespeicherten Werte fir die beiden Sektoren kann eine Bewertung der
Situation erfolgen und MalRnahmen ergriffen werden.

Der Ansatz bietet den Vorteil der einfachen Umsetzung und eines geringeren Bedarfes an
Speicher, da lediglich zwei Werte, je einer pro Sektor, hinterlegt werden. Ein Nachteil dieses
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Ansatzes ist, dass alle anderen erfassten Daten eines Scans verworfen Werder_l_ und bei einer
Neuplanung eines Pfades oder Kollisionsanalyse bei einer abrupten Anderung der
Flugrichtung nicht zur Verfligung stehen.

OctoMap Ray-Casting

Im Gegensatz zum Ansatz der Einteilung in Sektoren werden beim hier verfolgten Ansatz keine
Daten eines Scans mit dem LIiDAR verworfen. Alle seine Informationen werden verarbeitet und
flieBen in eine Umgebungsdarstellung in Form einer OctoMap ein.

Da in dieser Karte alle zuvor gesammelten Informationen abgelegt werden, kénnen diese auch
in Ausnahmesituationen, beispielsweise einer unerwarteten und ungeplanten Kursanderung,
herangezogen werden, um eine Analyse des momentanen Flugpfades zur Vermeidung von
Kollisionen durchzufuhren bis aktuellere Daten durch den LiDAR vorliegen.

Weiterhin ermdglicht es dieser Ansatz, bei hinreichend genauer Information Uber die
Orientierung und Position des LiDAR-tragenden Systems eine erste, grobe und schnelle
Kartierung eines Areals ohne die Zuhilfenahme eines SLAMs voranzutreiben. In der
nachfolgenden Abbildung 6.8.9 ist eine, im Zuge eines solchen Fluges auf einem
Modellflugplatz, erzeugte OctoMap in unterschiedlichen Auflésungen dargestellt. Der
zugrundeliegende Flugpfad ist in Abbildung 6.8.10 dargestellt.

Abbildung 6.8.9: Unterschiedliche Auflésungen der OctoMap aus den selben Daten eines
Flugversuches; Ausldsungen: links: 0.1 [m], rechts: 1.0 [m]

Modellflugplatz: Hillerse

Quelle: google earth

Abbildung 6.8.10: Flugpfad inklusive Wegpunkte als Basis fir die Kartierung

Das eigentliche Verfahren zur Detektion von Hindernissen wird anhand der so schrittweise
erweiterten Karte, welche in Form einer OctoMap vorliegt, durchgefihrt. Bei der Verwendung
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des LIDAR miuissen zur Hindernisvermeidung mehrere Randbedingungen berlcksichtigt
werden, da sich durch die Art des Sensor und der durch diesen angestrebten Winkelauflosung
beispielsweise eine Abhangigkeit zur maximalen Fluggeschwindigkeit des UAS ergibt. Fir den
Fall des verwendeten Laserscanners Hokoyu UTM 30-LX sind einige Parameter
unveranderliche Konstanten.
Dazu gehdren vornehmlich

e die Scanrate des LIDAR mit 40 Hz, sowie

e die vertikale Winkelaufldsung einer Scanzeile von 0.25°.

Einige Parameter, die fir die Erkennung von Hindernissen und der Kollisionsvermeidung von
Bedeutung sind, mussen jedoch definiert werden. Dazu zahlen beispielsweise die minimale
Grol3e des zu detektierenden Hindernisses b, die Detektionsreichweite d, in welcher das
Objekt erkannt werden soll, und der Abtastbereich ¢, welcher sich um die Flugrichtung des
UAS aufspannt. Alle drei Parameter beeinflussen malf3geblich die horizontale Auflésung aber
auch die maximale Fortbewegungsgeschwindigkeit des UAS.
Im Rahmen des Projektes wurden einige Parameter festgelegt. Dazu gehéren die minimale
GroRRe des zu detektierenden Objektes, welche auf 30 Zentimeter festgelegt wurde, um auch
den kleinsten Teilnehmer des simulierten Schwarmverbundes zu bericksichtigen. Weiterhin
wurde die minimale GroRe des Abtastbereiches auf 45 Grad begrenzt und eine Uberstreichung
des gesamten Abtastbereiches mit einer Frequenz von 2 Hertz vorgesehen.
Darlber hinaus wurde eine maximale Geschwindigkeit der UAS von 2.5 Metern pro Sekunde
angenommen. Somit ergibt sich fir den Detektionsabstand nach gegebener Formel folgende
Distanz.

d=3xv=3%25=75m

In folgender Abbildung sind die Beziehungen zwischen den einzelnen Parametern dargestellit.

C

() b

| d=3*v

Abbildung 6.8.11: Darstellung der Beziehung der frei wahlbaren Parameter

Die horizontale Winkelauflésung 3 berechnet sich wie folgt:

, 2 arcsin(0.5 x b)

r [rad]

B=2xp
Der Abtastbereich kann somit wie folgt berechnet werden:

¢ = 2+ flipar * B’

f Servo [rad]

Mit der Frequenz, mit welcher der Bereich durch den Servo abgetastet werden soll, kann nun
die bendtigte Drehgeschwindigkeit wg,;,, bestimmt werden:

Wservo = € * fservo [rad/s]
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Das Heading des Multirotorsystems, um welchen der Abtastbereich angelegt ist, wird dabei
als bekannt angenommen.

Die aus den LIDAR Daten gewonnen Entfernungsmessungen durchlaufen, bevor sie zur
Erzeugung einer OctoMap genutzt werden, eine Reihe von Prozessschritten um die Grél3e der
Punktwolke, die Anzahl der enthaltenen Punkte, auf eine zweckmafige Anzahl zu verringern.
Der Ablauf der Datenprozessierung bis hin zur resultierenden OctoMap ist in der

nachfolgenden Grafik dargestellt.

Scanpunkt

Distanz - Filter
Downsample
Transformation
-> base_link
Transformation
-> map

Abbildung 6.8.12: Verarbeitungsschritte der LiDAR Daten

Auf Basis der vorgegebenen Parameter wie beispielsweise der GréRe des Objektes und der
maximalen Detektionsdistanz zum Objekt kann eine Filterung der jeweiligen Scanzeile
erfolgen. Dies geschieht mit dem Ziel die Menge der Daten zu reduzieren und somit die
Erzeugung der OctoMap, welche als Basis zur Kollisionsvermeidung herangezogen wird, zu
beschleunigen und eine moglichst geringe Zeitverzégerung zwischen der Datenerzeugung
und der Auswertung, dem Ray-Casting, zu erzielen.

Um eine Karte zu erhalten, die auch Daten vorangegangener Scans enthalt, werden alle
Punkte vom kdrperfesten Koordinatensystem (base_link) ins globale Koordinatensystem
(map) transformiert.

Ray-Casting

Die eigentliche Hinderniserkennung findet anhand der durch die LIDAR Daten erzeugten
OctoMap statt. Dabei wird ausgehend von insgesamt 5 Positionen entlang den Abmessungen
des Flugsystems eine Ray-Casting Operation durchgefuhrt. Die Startpositionen sind in der
nachfolgenden Grafik abgebildet und werden auf Basis der aktuellen Position des Flugsystems
berechnet. Eine Beschrankung der durchgefiihrten Ray-Casting Operationen ist notig, da nur
eine begrenzte Kapazitat an Rechenleistung zur Verfugung steht und insbesondere Ray-
Casting Operationen als rechenintensiv gelten. Mit der Begrenzung der Ray-Casting
Operationen geht jedoch auch eine Anpassung der Auflosung der OctoMap einher. Denn diese
muss so aufgeldst sein, dass alle Voxel in Flugrichtung, die der Querschnittsflache des
Flugsystems entsprechen auch durch die ausgesendeten Strahlen (Rays) berihrt bzw. gepruft
werden. Betrachtet man nun die in der Abbildung dargestellte Anordnung der Positionen, so
wird deutlich, dass die Auflésung der OctoMap, die Kantenldnge eines Voxels, fur die zur
Hindernisvermeidung genutzten OctoMap, im ldealfall groRBer ist als der Durchmesser der
Stirnflache des unbemannten Flugsystems. Dadurch kann sichergestellt werden, dass alle
relevanten Voxel mit einer geringen Anzahl von Ray-Casting Operationen untersucht werden
koénnen.
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Abbildung 6.8.13: Ausgangspositionen der Ray-Casts

Vektorfield - Histogramm

Durch die Umsetzung des Ray-Casting auf Basis der OctoMap konnte eine
Hinderniserkennung mit Kollisionsvermeidung umgesetzt werden. In Erweiterung dazu
erfolgte die Umsetzung eines Ansatzes, welcher in der Lage ist das unbemannte Flugsystem
kollisionsfrei auf Basis der vorhandenen Kartendaten, in Form der OctoMap, durch die
Kommandierung von Geschwindigkeiten herumzuleiten. Dazu muss der Algorithmus auch in
der Lage sein die kinematischen Grenzen des Systems einzubeziehen. Eine Moglichkeit fur
bodengebundenen Systeme liefert der in [2] vorgestellte 3DVFH+ Algorithmus, welcher selbst
eine Weiterentwicklung der Vector Field Histogramm (VFH) Methode [3] ist und zu der
Kategorie der auf einem mathematischen Modell basierenden Algorithmen gehort.

Fur die Anwendung auf Flugsysteme wurde der 3DVFH+ Algorithmus erweitert, denn dieser
widmete sich lediglich der Implementierung fir ein bodengebundenes System.

Somit wurde der in [2] vorgestellte Ansatz erweitert um auch auf Flugsysteme angewendet zu
werden.

Die bei der Erweiterung zum Tragen kommenden Beziehungen wurden aus dem
urspringlichen rein horizontalen Ansatz in [2] abgeleitet. Dabei wurde das kinematische
Modell eines Flachenfliegers angenommen, welcher in seinen Flugbereichsgrenzen eine
vertikale Positionsanderung nur in Kombination mit einer horizontalen Positionsdnderung
vollfuhren kann. So erfolgt im Gegensatz zum Anwendungsfall fur ein bodengebundenes
Fahrzeug nicht nur die Berechnung eines Azimutwinkels a, sondern auch die Berechnung
eines Elevationswinkels «,.

Dabei werden zur Berechnung der Winkel die Koordinaten des Vehicle Center Points (VCP)
und des jeweiligen Voxels i herangezogen. Der Satz der zu betrachtenden Voxel wird durch
die um das Vehikel aufgespannten Bounding Box begrenzt. Die Winkel berechnen sich
demnach wie folgt:

(3’1’ - 3’0)
a, = arctan | ——
Xi — Xo

Zi — Zp

A, = arctan( )mitp = \/(xi —x0)%* + (i — ¥0)?
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Zur Transformation in die fur das Histogramm nétigen Winkelsektoren mit z Léngengraden g,
und e Breitengraden S, wurde folgende Beziehung definiert:

e

z = 2e

Somit ist die Winkelaufldsung in der Horizontalen doppelt so grof3 wie in der Vertikalen und fur
die Umrechnungskonstante aergibt sich folgendes Verhaltnis:

T 2
a=-

e

Aus der Berechnung des Azimutwinkels ergeben sich Werte im Wertebereich von a,, € [r; —7].
Um in den Grenzen von [0; 2] fiir den korrespondierenden Histogrammbereich g, € [0;z — 1]
bei gleich bleibenden Nullpunkt zu bleiben, wird folgende Vorschrift angewandt:

—a; wenna, <0

tfAngle(a,) = {Zn — a,wenna, > 0

Mit der Umrechnungskonstante ergibt sich somit fir den Langengrad pf, folgende

Umrechnung: ; “
tfAngle(a,
b=

Der Wertebereich flr den Elevationswinkel und somit des Breitengrades muss ebenfalls
bertucksichtigt werden. Fur diesen wird der Wertebereich zunéachst von «, € [—g;gjzu [0; 7]
verschoben. Fir den Breitengrad g, € [0; e — 1] geniigt demnach die Addition von /2.

ae+%

Be = p
Das aus den oben aufgeflihrten Gleichungen erstellbare zweidimensionale Histogramm ist in
der nachfolgenden Abbildung 6.6.14 dargestellt. Dieses berlicksichtigt noch nicht die
vollstandige Kinematik des Systems, sondern lediglich physische Hindernisse innerhalb der
Bounding Box.

0 B z-1 ) .
Abbildung 6.8.14: 2D polares Histogramm abgeleitet aus den Polarkoordinaten einer
Kugeloberflache

Zusammengefasst werden zur Erzeugung des Histogramms und der Hindernisvermeidung
folgende Schritte periodisch durchgefihrt:

1. Erkundung der OctoMap
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2. Berechnung des 2D Histogramms
3. Berechnung des effizientesten Pfades
4. Kommandierung von Geschwindigkeiten

Bei der Erkundung der OctoMap wird lediglich ein kleiner Ausschnitt der Karte herangezogen.
Dieser wird als Bounding Box bezeichnet. Dabei kann die Gré3e der Bounding Box frei gewahlt
werden. Im Idealfall bertcksichtigt die Bounding Box in ihrer Ausdehnung schon den
Planungsintervall und den Geschwindigkeitsvektor des Systems in einem gewissen Mal3e.
Sind diese bekannt, so kann die Festlegung der Abmessungen der Bounding Box dynamisch
erfolgen, andernfalls missen Grenzwerte der Geschwindigkeiten zur Bildung der Bounding
Box herangezogen werden. Letzterer Ansatz wurde innerhalb der Projektes umgesetzt, mit
dem Resultat, dass die Bounding Box in jedem Schritt identische Abmessungen besitzt. Dabei
wird die Bounding Box immer um das Vehikel aufgespannt.

Iterativ werden alle Voxel innerhalb dieser quadratischen Bounding Box analysiert. Jedoch
werden nicht alle Voxel in der Bounding Box zur Erstellung des Histogramms herangezogen.

Es werden nur die Voxel herangezogen welche der folgenden Bedingung genugen.
w.
d; < 75

Dabei entspricht d; der euklidischen Distanz zwischen dem Vehicle Center Point
VCP(xy, Vo, 2Zo) Und dem aktuell zu analysierendem Voxel an den Koordinaten x;, y;, z;.

di = (o — x)2 + (Vo — ¥)? + (20 — 2;)?

Somit wird aus der Bounding Box eine Bounding Sphere wie in der nachfolgenden Abbildung
dargestellt.

— bb

bs

4 | XViE

w, /2

VCP X
Abbildung 6.8.15: 1/8 Ausschnitt einer Bounding Box (bb) bzw. Bounding Sphere (bs)

Nur die Voxel welche innerhalb der Bounding Sphere liegen werden letztendlich zur
Erzeugung des Histogramms verwendet.

Die Implementierung wurde sowohl anhand eines Indoor — als auch Outdoorszenario getestet.
Dabei wurde der Start- und Zielpunkt jeweils so gewdahlt, dass ein oder mehrere Hindernisse
auf dem direkten Weg zum Zielpunkt liegen. In den nachfolgenden Abbildungen ist neben der
OctoMap auch das Histogramm als Terminalausgabe dargestellt. Neben den binaren werten
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des Histogramms enthélt die Terminalausgabe auch die Position des Vehikels und die
berechnete anzusteuernde Position innerhalb des Histogramms zur Umgehung des
Hindernisses. Fur die Versuche wurde auf veroffentlichtes und frei zugangliches
Kartenmaterial der Albert-Ludwigs-Universitat Freiburg zurtickgegriffen.

Abbildung 6.8.16: Start- und Zielpunkt des Outddoorszenarios (FR-079 corridor [5])

Abbildung 6.8.17: Outdoorszenario mit Histogramm (links) und OctoMap (rechts) inkl.
Richtungsvektor des Vehikels
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Abbildung 6.8.18: Start- und Zielpunkt des Indoorszenarios (FR-079 corridor [5])

Abbildung 6.8.19: Binares Histogramm des Indoorszenarios (links) und OctoMap (rechts) inkl.
Richtungsvektor des Vehikels

6.8.4 Diagnosesystem, Supervision System und Missionsintelligenz
6.8.4.1 Allgemeines

In diesem Abschnitt soll die Funktionalitdt, den Aufbau und die Bedienung der
CoSMIC Bodenstation beschrieben werden. Dazu werden einfuhrend die Begriffe
Sicherheitspilot, Operator und Agent definiert. Nachfolgend soll dann zunachst auf die
Herausforderungen und die Motivation hinter den getétigten Entwicklungen erlutert werden,
bevor auf technische Details und der Aufbau der CoSMIC Bodenstation eingegangen wird.

Sicherheitspilot = Person, die ein System mit z.B. Fernsteuerung direkt bedienen kann und
im Normalfall lediglich eine Gberwachende Funktion ausfuhrt. Soll in einem Fehlerfall die
Kontrolle tibernehmen kénnen, muss dafiir aber auch einen Fehlerfall friihzeitig und eindeutig
erkennen konnen.
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Operator = Person an der Bodenstation zur Uberwachung des Missionsfortschrittes und zur
Kommandierung von Ubergeordneten Missionszielen.

Agent = ist im Allgemeinen ein System, welches eingegebene Informationen verarbeitet und
eine entsprechende Ausgabe produziert.

a)

b)

Standardaufgaben eines Sicherheitspiloten und Operators

Die Analyse von Aufgaben eines Sicherheitspiloten und Operators diente im Projekt
dazu sinnvolle zu entwickelnde Funktionen flr das Supervision System zu definieren.
Dazu wurden im Rahmen der Anforderungsanalyse Sicherheitspiloten und
Operatoren befragt und eine Liste an Standardaufgaben zusammengetragen:

Telemetrie Verbindung herstellen und Qualitét kontinuierlich prifen
Initialisierungen abwarten, ggf. Fehler lesen und interpretieren

Sporadisch: Parameter Uberprifen

Umgebungsbedingungen kontinuierlich prifen (Wetter, Wind, Start/Landeplatz)
Startbedingungen prifen / Zustande des Agenten Uberprifen (z.B. Heading,Lage)
Mission planen und hochladen

Fehlermeldungen lesen und interpretieren

o Ggf. Handlung durchfihren, Abbruch, Landung, RTL

Mission (geplante Wegpunkte, Héhen, Aktionen) prifen

Ablauf der Mission Uberwachen — fliegt der Agent entlang der geplanten Route?

Zustande des Agenten Uberwachen, Energie, Lagewinkel, Geschwindigkeiten

Herausforderungen

Im Rahmen der Anforderungsanalyse wurde Herausforderungen fir Sicherheitspiloten und
Operatoren abgeleitet, die bei Feldversuchen mit unbemannten Agenten, welche mit einem
hohen Automatisierungsgrad betrieben werden, entstehen:

Sicherheitspiloten:

Kennt nicht alle Zustédnde des Agenten:

© Modi (z.B. Messung oder Fahrt)

o Fehlerzustande (z.B. Sensorfehler)

o Ortungszustande (z.B. Genauigkeiten)

o Kommunikation und Schwarmverhalten

Kennt nicht die Absichten des automatisierten Agenten:
o Modi (z.B. Messung im Gange, Landung etc.)

o NA&chster Wegpunkt, beabsichtigter Flugweg
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Operator:

e Verfugbare GUIs kénnen oftmals nicht mehrere Agenten gleichzeitig zur
Uberwachung anzeigen und/oder haben keine Ubersicht fir den vertikalen Verlauf
der Mission

e Operator kann nur sehr schwer alle Systemzusténde gleichzeitig und/oder die
Abhé&ngigkeiten zwischen einzelnen Zustanden Uberwachen

e Operator kann nur sehr schwer anhand von Systemzustanden eine optimale
Reaktion ableiten.

e Zu viele Informationen fur Operator

e Ableitung von Mafinahmen nicht optimal

e Kennt ggf. nicht alle Konditionen

e Fehler durch Operator moglich

e Durch Uberforderung, zu geringe Aufmerksamkeit usw.
¢ Problemlésung durch Operator zu langsam

¢ Planungszeit und Latenz

¢ Die Standardaufgaben eines Operators sollen automatisiert durchgefiihrt werden von
einem Agenten

6.8.4.2 Assistenzsystem

Das Ziel der in CoSMIC entwickelten Bodenstation war es sowohl die Sicherheitspiloten als
auch die Operatoren mit bestimmten Funktionen zu unterstiitzen, um somit die sichere
Erprobung des Schwarms auf der Erde zu gewéhrleisten und gleichzeitig eine Grundlage zu
schaffen fur die Entwicklung eines Bodenstation fir eine echte Mission. Das System ist
grundsatzlich in der Lage alle Systemzustéande, die liber einen Sensor erfasst werden kénnen
zu Uberwachen und bei Uberschreitung von festgelegten oder angelernten Grenzwerten den
Benutzer zu informieren. Um dieses Ziel zu erreichen missen zunachst die Zusammenhange
und die Grenzwerte der ZustandsgroRen fir jeden Agenten recherchiert und interpretiert
werden. Dann werde diese dem Diagnosesystem zur Verfligung gestellt.

Die nachste Abbildung zeigt das Vorgehen bei der Verwendung eines wissensverarbeitenden
Systems. Grundlage sind Wissensquellen die zum einen Gesprache mit Sicherheitspiloten und
zum anderen technische Daten der Fahrzeuge darstellten. Das Wissen muss im ndchsten
Schritt richtig abgebildet werden indem es richtig erfasst und strukturiert wird, danach folgt die
Formalisierung in einer Wissensdatenbank. Wird nun ein bestimmtes Problem verarbeitet kann
mit Hilfe der Datenbank eine Losung erarbeitet und diese dem Benutzer dargestellt werden.
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Abbildung 6.8.20: Grundlage wissensverarbeitendes System
c) Automatisierungsgrade

Die folgende Ubersicht zeigt die verschiedenen Automatisierungsgrad die in der Robotik
definiert sind. In VaMEx CoSMIC wurden die Automatisierungsgrade 1V bis VI betrachtet. Vor
allem bei den ersten Erprobungen von experimentellen Flugsystemen wurden auf den
Automatisierungsgrad IV zurlickgegriffen, bei dem das System Vorschlage macht, die der
Benutzer allerdings erst bestatigen muss, bevor die Handlung ausgefiihrt wird. Bei der
Abschlussdemonstration wurde letztlich gezeigt, dass es mdglich ist den Schwarm im
Automatisierungsgrad VI zu betreiben.

Stufe Beschreibung Begriff

| Ruhende Autormation

BunBipaiag

Il Automatian schlagt alle méglichen Handlungen var

=1
=
g
=
%
u
o
=

M Automation schlagt ausgewahite Handlung vor

Autematian schlagt ausgewahite Handlung vor, dig management-by-cansant
vom Bediener bestatigh werden muss (MBC)

management-by-exceptian

v Autemation handelt bis es explizit verooten wird (MbE)

Automatisierungsgrad

Autemation handelt ohne Maglichkeit zu

vi intervaniaran fully autematic
Abbildung 6.8.21: Automatisierungsgrade in der Robotik
d) Datenstruktur und Prozess zur Generierung von Vorschlagen und Handlungen

Die Daten von Sensoren und der Zustandsuberwachung (Input) wird vom Diagnosesystem
geliefert und im nachsten Schritt in einem fur jeden Zustand definierbaren Zeitintervall
tberwacht (Monitor Condition). Wird eine Abweichung eines Zustandes festgestellt, wird im
nachsten Schritt sichergestellt, dass die Abweichung kein Resultat eines kurzzeitigen Effektes
war. Sollte dies der Fall gewesen sein, wird der weitere Prozess abgebrochen und zurtick zur
Uberwachung gesprungen. Sollte die Abweichung bestandig sein, wird abh&angig vom
eingestellten Automatisierungsgrad entweder der Nutzer informiert oder eine Handlung
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durchgefuhrt. Danach wird ggf. die Prioritat des Uberwachten Zustandes angepasst. In der
nachfolgenden Abbildung ist dieser Prozess dargestellt. Mit Hilfe dieses Systems kann flexibel
fur jede zu Uberwachender ZustandsgroRe die entsprechenden Parameter, Texthinweise,
Zeitintervalle und abgeleiteten Handlungen hinterlegt werden.

DLR

Attention level|

Adjust attention lewel

Abbildung 6.8.22: Ablaufdiagramm fiir die Generierung von Hinweisen und Handlungen

Die Information des Benutzers erfolgt durch Hinweisfenster, diein der Nahe der
Informationsfenster der Agenten angezeigt werden. Diese Hinweisfenster enthalten einen
Informationstext und Optionen zur Auswahl fur den Benutzer, die je nach eingestelltem
Automatisierungsgrad ausgewahlt werden oder die nach einer bestimmten Zeit vom System
automatisch ausgewahlt werden.

e) Implementierung

Das Ziel fir die Entwicklung des automatischen Diagnosesystems und der Einbezug aktueller
Systeminformationen in  Entscheidungen der Missionsintelligenz war die sichere
Durchfuhrbarkeit einer automatisch ablaufenden Mission mit unbemannten Systemen.
Nachfolgend wird das Konzept fiir die Uberwachung des automatischen Starts und die
Uberwachung flugmanischer Grenzen beschrieben.

Automatischer Start
Fur einen automatischen Start werden folgende Startbedingungen Uberwacht:

e GNSS 3D Fix (wird in VaMEx CoSMIC uberschrieben vom
Experimentalnavigationssystem)

e Akkuspannung gréRer als 95% der Ladeschlussspannung der im Fahrzeug
verwendeten LiPo Akkus

e Missionsziel vorhanden (bzw. Wegpunkt)
Uberwachung flugmechanischer Grenzen
a) Geschwindigkeiten

Die Motorleistungen werden (berwacht und werden bei Uberschreitung von
Grenzwerten wird eine Warnung generiert. Die Steiggeschwindigkeit und/oder
Horizontalgeschwindigkeit kann somit reduziert werden, falls Wind, Gewicht,
Degradation, sinkende Luftdichte etc. dazu flhren, dass die Motorleistung sich erhoht
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und zu einer Uberbelastung der Motoren fiihren wiirde.
b) Startgewichtsiiberwachung

Motorleistung nach dem Start Uberwachen und auf Plausibilitat prifen. Wird eine
bestimmte gemittelte Motorleistung wahrend der Startphase uberschritten, wird
automatisch das Fluggerat umgehend in einen Landemodus versetzt. Somit wird des
Antriebssystems vor einer Uberlastung geschiitzt. Griinde dafiir kdnnen sein:

e zu viel Wind,

e zu hohe Startmasse,

e zu geringe Luftdichte,

e Akkuspannung zu gering,

e Antriebssystem anderweitig degradiert.

Wenn wahrend der Startphase einer der Motoren ein Limit Uberschreitet wird
ebenfalls eine Landung kommandiert. Griinde dafiir kbnnen sein:

e zu viel Wind,
e Propeller defekt oder falsch montiert,

¢ Antriebseinheit anderweitig degradiert.

6.8.4.3 Aufbau der Bedienoberflache

Die Entwicklung des Supervision Systems hatte zum Ziel eine einfache
Darstellungsmaoglichkeiten fir die verschiedenen Parameter und Schétzgrof3en innerhalb des
Schwarm-Systems zu schaffen. Diese Darstellungsmoglichkeiten dienen zum einen wahrend
der Durchfihrung von Teil-Experimenten zum Debugging, zum anderen als vereinfachte
Visualisierung fir finale Experimente und Demonstrationen. Diese Informationen werden auf
einer speziell entwickelten Bodenstation aufbereitet und angezeigt.

Ein weiterer Punkt ist die Darstellung und Uberwachung der Absichten der automatisierten
Systeme. Da die unbemannten Systeme in diesem Projekt mit einem hohen
Automatisierungsgrad  betrieben  werden, sind die Absichten der einzelnen
Schwarmteilnehmer nicht eindeutig voraussagbar. Die Sicherheitspiloten der Vehikel missen
jedoch wissen was das einzelne Vehikel plant, um ggf. eingreifen zu kdnnen.

Hierfir ist eine permanente Uberwachung der missions- und fahrzeugrelevanten
Systemzustande notwendig, welche durch ein geeignetes Diagnosesystem sichergestellt
werden soll. Da nicht fiur alle Systemzustdnde und Fahrzeuge geeignete Sensoren zur
Verfligung standen, konnte im Rahmen dieses Projektes die Uberwachung nur fir einzelne
Subsysteme der Fahrzeuge entwickelt und implementiert werden.

f) Safety Area (Sicherheitsbereich)

Mit dieser Funktion kann ein Geo-Fence aufgespannt werden, in dem der Roboterschwarm
agieren soll. Die Bodenstation Uberwacht die Einhaltung dieser Grenzen und generiert eine
Warnung falls diese Grenze von einem System uberschritten wird. Reagiert der Benutzer nicht
auf die Warnung, wird das System automatisch zurtick innerhalb der Grenzen gefiihrt.
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Abbildung 6.8.23: CoSMiC Bodenstation: Safety Area

g) Missionsziele und Zustande

Die aktuellen Missionsziele, Wegpunkt und Flugpfade, sowie die aktuelle Position werden von
jedem Rover mit einem festen Intervall ausgelesen und dem Benutzer angezeigt. Somit weil3
der Operator/Sicherheitspilot was der Rover tun wird und kann gezielter iberwachen.
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Abbildung 6.8.24: CoSMiC Bodenstation: Missionsziele und Zusténde
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h) Schwarmuiuberwachung

Die vorgestellten Funktionen kdnnen wir einen Schwarm von Robotern angezeigt werden.
Hinweise des Diagnosesystems werden in Form von Hinweisfenstern angezeigt. Je nach
Automatisierungsgrad dienen diese zur Auswahl fir den Operator oder lediglich zur
Information des Operators.

Abbildung 6.8.25: CoSMiC Bodenstation: Schwarmuberwachung
6.8.4.4 Direktor

Zusatzlich wurde eine Missionsintelligenz entwickelt, welche zwischen dem Operator und dem
Schwarm agiert und so den Operator entlastet und zeitkritische Entscheidungen
vorwegnehmen kann. Somit kann mit sehr geringen Latenzzeiten auf plotzlich eintretende
Ereignisse reagiert werden.

Der Direktor hat folgende Aufgaben:
e Initiale Missionsplannung:
o Aufteilung des Explorationsgebietes in Segemente
o Grole der Segmente abhangig von Roverleistungen
¢ Eingreifen wenn nétig:

o Ausfall eines Rovers a Ubergabe der bisherigen Aufgaben an einen anderen
Rover

o Ausfall eines Rover a Inspektion durch einen anderen Rover z.B.

Die Folgende Abbildung zeigt die initiale Missionsplanung mit Unterstitzung des Direktors.
Der Operator muss lediglich die duReren Grenzen des Explorationsgebietes zeichnen. Der
Direktor teilt dieses Gebiet nach Leistung der Agenten selbststéandig auf und generiert
automatisch Wegpunkte zur Exploration dieses Gebietes. Diese werden in Missionen fiir jeden
Agenten zusammengefasst und an die jeweiligen Agenten geschickt.
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Abbildung 6.8.26: Automatische Missionsgenerierung des Direktors
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6.9 Versuchsdurchfuhrung

6.9.1 Schwarmnavigation und Schwarmexploration
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Abbildung 6.9.1: Ein Teil des VaMEx R-KN) im
Versuchsgelande nach ersten gemeinsamen Tests.

6.9.1.1 Schwarmlokalisierung

Zur Demonstration der Schwarmlokalisierung und des Vorteils der Kooperation im Netzwerk
wurde der Experimentalaufbau basierend auf SDRs, den Rovern, und dem Partikelfilter in eine
Experimentumgebung (Kiesgrube) gebracht. Der Partikelfiter wurde um eine grafische
Ausgabe erweitert, siehe Abbildung 6.9.2, um sowohl die Hypothesen des Partikelfilters, als
auch die geschatzten Positionen und tatséchlichen Position der Rover anzeigen zu kdnnen.
Mit Hilfe des GNSS-RTK-Moduls auf jedem Rover konnte auch der Fehler der
Positionsschéatzung in Relation zu den GNSS-RTK-Schatzungen gezeigt werden.

Abbildung 6.9.2: Grafische Darstellung der Schwarmlokalisierung bei einer Demonstration.
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Die Rover wurden manuell gesteuert. Abbildung 6.9.3 zeigt die Experimentumgebung fur die
Schwarmlokalisierung zu Beginn des Experiments. Zur Fixierung des Koordinatensystems
wurden drei Ankerknoten platziert. Am rechten Rand des Erkundungsgebiets befindet sich
eine kleine Hugelkette als Hindernis. Dies fiihrt dazu, dass die Funksignale von Anker 1 und
Anker 3 abgeschattet werden. Eine Lokalisierung nur basierend auf den drei Ankerknoten
wirde in diesen abgeschatteten Bereichen nicht funktionieren. Hier zeigt sich der Vorteil des
Schwarms und der Kooperation im Netzwerk. Die Rover kdnnen sich gegenseitig unterstitzen,
sodass ein oder mehrere Rover auch in diese urspriinglich abgeschatteten Bereiche gefiihrt
und lokalisiert werden kénnen. Abbildung 6.9.4 zeigt den Vorteil der Kooperation. Zwei Rover
befinden sich in einem abgeschatteten Bereich und kénnen Anker 1 nicht empfangen. Mit Hilfe
der Distanzschatzungen zu den Nachbarrovern kénnen diese dennoch genau lokalisiert
werden.

Abbildung 6.9.3: Beginn des Experiments zur Schwarmlokalisierung. Graue Punkte zeigen die
Hypothesen des Partikelfilters, rote Rauten die geschatzte Position und griine Dreiecke die
tatséchliche Position.

Abbildung 6.9.4: Zwei Rover befinden sich nun im abgeschatteten Bereich und kdnnen Anker 1
nicht mehr empfangen. Die Kooperation mit den umgebenden Rovern erlaubt dennoch eine
Lokalisierung. Graue Punkte zeigen die Hypothesen des Partikelfilters, rote Rauten die
geschatzte Position und grine Dreiecke die tatsédchliche Position.
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6.9.1.2 Gasexploration

Die in ROS realisierte Gasexploration als HIL-Simulation wurde in einer Experimentumgebung
(Kiesgrube) demonstriert. Fir die lokale Kommunikation wurde die gemeinsame
Funkbasisstation und fiir die Ortsinformation das GNSS-RTK verwendet. Abbildung 6.9.5 zeigt
die zwei virtuell simulierten Gasquellen als Uberlagerung mit einem Foto der Kiesgrube.
Zusatzlich zur Ausstromung des Gases wurde ein Wind von rechts nach links im Bild wehend
simuliert.

Abbildung 6.9.5: Experiment zur Gasexploration im Schwarm. Die Ausstromungen der zwei
Gasquellen sind als roter Rauch tberlagert und ein Wind weht von rechts nach links.

Alle Rover starten in einem kleinen Bereich am Rand des Explorationsgebietes und
schwéarmen fir Gaskonzentrationsmessungen aus. zeigt die tatsédchliche messbare
Gaskonzentration. Der Wind flihrt zu einer erhéhten Konzentration links der Quellen und somit
Zu einer nicht symmetrischen Konzentrationsverteilung um die zwei Quellen.

Abbildung 6.9.6: Beginn der Gasexploration: die tatsachliche Gaskonzentration ist als
Uberlagerung dargestellt.

Abbildung 6.9.7 zeigt den zeitlichen Verlauf der Exploration an Hand von einzelnen
Momentaufnahmen.

Die Karte zur geschatzten Quellenverteilung ist zu Beginn noch leer. Die Unsicherheit ist zu
Beginn sehr hoch und hat die hochsten Werte auf der windabgewandten Seite. D.h. die
Agenten werden zu Beginn auf Grund der Explorationsstrategie vermehrt Messungen in
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diesem Bereich durchftihren.
Nach wenigen Minuten der Exploration hat der Schwarm bereits die erste Quelle identifiziert,
siehe Abbildung 6.9.7 und wenig spater danach die zweite Quelle.

Zeit geschatzte Quellenverteilung Unsicherheitskarte

Fodd e

Abbildung 6.9.7: Verlauf der Gasexploration: Die einzelne Momentaufnahmen zeigen die
geschatzte Gasquellenverteilung (links) und die berechnete Unsicherheitskarte (rechts).

2 min

6.9.1.3 Exploration mit visuellem SLAM und Sensorfusion

TUM-NAV implementierte den entwickelten Sensor-Fusionsalgorithmus mit dem
hochmodernen visuellen SLAM-Tool (ORB-SLAM) und zeigte die Leistungsfahigkeit mit dem
integrierten System des Sensorpakets von TUM-NAV und dem Rover des DLR-IKNs in einer
Mars-a&hnlichen Umgebung, d.h. einer Kiesgrube. Abbildung 6.9.8 zeigt den Versuchsaufbau
(dynamische und statische Rover, Basisstation und Bodenstation) und ein vor den
Experimenten geplantes Missionsszenario.
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Abbilung 6.9.8: Experlntéler Messafbaun gepltes Missio

Die Posen des dynamischen Rovers sowie die Kartenpunkte wurden am Bordcomputer
geschatzt und mit dem aktuell beobachteten Bild an den Bodenstationscomputer tbertragen.
Der Benutzer konnte die geschatzte Trajektorie mit den Kartenpunkten und der aktuellen
Szene wie in Abbildung 6.9.9 dargestellt Giberwachen.

¥ T : :

Abbildung 6.9.9: Eine Momentaufnahme des Echtzeit-Monitoring-Systems der Bodenstation
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7 Wichtigste Positionen des zahlenmaligen Nachweises

7.1 TU Braunschweig

Aus den Dbewilligten Mitteln wurden an der TU Braunschweig im Wesentlichen
wissenschaftliche Mitarbeiter beschaftigt. Diese waren zur Bearbeitung der Themen
erforderlich, da diese neben einer akademischen Ausbildung, Kenntnisse im Bereich RPAS,
LIDAR Sensoren, Inertialnavigation, Sensorintegration sowie Kopplungsstrategien und -
technologien haben mussten. Weiteres Personal wurde in Form von studentischen Hilfskraften
im Rahmen von Programmier-, Mess- und Integrationsaufgaben sowie zur Durchfiihrung von
Feldversuchen Uber die komplette Laufzeit in dem Vorhaben eingesetzt. Dariiber hinaus
wurden Investitionen getatigt. Diese umfassten als grof3te Posten die Beschaffung eines
Laserscanners vom Typ ,Hokuyo UTM 30-LX* als Ersatz flir einen defekten Laserscanner,
sowie Onboard Embedded Recheneinheiten fir die unbemannten Robotersysteme

7.2 TU MlUnchen

Aus den bewilligten Mitteln wurden an der TU Minchen im Wesentlichen wissenschaftliche
Mitarbeiter beschéftigt. Diese waren zur Bearbeitung der Themen erforderlich, da diese neben
einer akademischen Ausbildung, Kenntnisse im Bereich Multirotordynamik, nichtlinearer
Regelung, adaptiver Regelung, Bild-verarbeitung, sowie Navigation aufweisen mussten.
Weiteres Personal wurde in Form von studentischen Hilfskraften im Rahmen von
Programmier-, Mess- und Integrationsaufgaben sowie zur Durchfihrung von Feldversuchen
Uber die komplette Laufzeit im Vorhaben eingesetzt. Dartiber hinaus wurden Investitionen
getatigt. Diese umfassten als grofite Posten die Beschaffung zweier Hexacopter UAV (Typ
"Firefly" von Ascending Technologies GmbH), die Bodenfahrzeuge ,Dr. Robot Jaguar® als
Versuchstrager sowie die fur die Entwicklung und Untersuchung der beschriebenen
Technologien bendtigte Sensorik (z.B. Raytrix 3D Kamera). Aufl3erdem wurden
Inertialmesssensoren vom Typ ,ADIS16488" beschafft.

7.3 DLR Oberpfaffenhofen

Aus den Mitteln des Unterauftrages wurden bei DLR-KN im Wesentlichen wissenschaftliche
Mitarbeiter beschéaftigt. Des Weiteren wurde Personal in Form von studentischen
Abschlussarbeiten (Master/Diplomarbeiten) eingesetzt.
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8 Notwendigkeit und Angemessenheit der geleisteten
Arbeit

8.1 TU Braunschweig

Als Universitatsinstitut ist das IFF (TUBS) auf Férderungen im Rahmen von offentlichen
Forderprogrammen angewiesen, da eine Finanzierung von Forschungsvorhaben aus
Eigenmitteln nicht mdglich ist. Die Arbeiten wurden sorgsam geplant und im Sinne eines
wirtschaftlichen Umgangs mit Fordermitteln bearbeitet.

Mit den in VaMEx-CoSMIiC entwickelten Technologien wurde ein Beitrag erarbeitet, der den
Einsatz von Schwarmen unbemannter Tréagersysteme, z.B. flr extraterrestrische
Explorationsmissionen, ermdglicht. Dabei lassen sich Teile der entwickelten Technologien und
Verfahren auch auf terrestrische Anwendungen, wie z.B. der Erkundung im Katastrophenfall
mit einem Schwarm von unbemannten mobilen Tragersystemen, tbertragen.

8.2 TU Mlinchen

Als Universitatsinstitute sind der Lehrstuhl fir Flugsystemdynamik und der Lehrstuhl fir
Kommunikation und Navigation der TUM auf Forderungen im Rahmen von o6ffentlichen
Forderprogrammen angewiesen, da eine Finanzierung von Forschungsvorhaben aus
Eigenmitteln nicht mdglich ist. Die Arbeiten wurden sorgsam geplant und im Sinne eines
wirtschaftlichen Umgangs mit Fordermitteln bearbeitet.

Mit den in VaMEXx entwickelten Technologien wurde ein Beitrag erarbeitet, der den Einsatz von
Schwarmen unbemannter Tragersysteme, z.B. fiir extraterrestrische Explorationsmissionen,
ermdglicht. Dabei lassen sich Teile der entwickelten Technologien und Verfahren auch auf
terrestrische Anwendungen, wie z.B. der Erkundung im Katastrophenfall mit einem Schwarm
von unbemannten mobilen Tragersystemen, tbertragen.

8.3 DLR Oberpfaffenhofen

Die Thematik der funkbasierten Schwarmnavigation und der Schwarmexploration, zusammen
mit dezentralen Schéatzalgorithmen wurden durch das Vorgangerprojekt VaMEXx in DLR-KN
verankert. Das Projekt VaMEx-CoSMIC und die Finanzierung u.a. durch den Unterauftrag
erlaubten es DLR-KN die entsprechende Expertise als grundlegende Basis fir weitere
Arbeiten weiter zu entwickeln, sowie die Technologien in gemeinsamen Experimenten den
Partnern zur Verfigung zu stellen.

Mit den in VaMEx-CoSMIiC entwickelten Technologien wurde ein Beitrag erarbeitet, der den
Einsatz von Schwarmen unbemannter Tragersysteme, z.B. fiir extraterrestrische
Explorationsmissionen, ermdglicht. Dabei lassen sich Teile der entwickelten Technologien und
Verfahren auch auf terrestrische Anwendungen, wie z.B. der Erkundung im Katastrophenfall
mit einem Schwarm von unbemannten mobilen Tragersystemen, Ubertragen.

9 Voraussichtlicher Nutzen, Verwertbarkeit

9.1 TU Braunschweig
An der TU Braunschweig wurde das Vorhaben VaMEx-CoSMIC schon zur Laufzeit intensiv

dazu genutzt Uber studentische Arbeiten, den Einsatz studentischer Hilfskréfte sowie der
Einbindung der in VaMEx-CoSMIC erzielten Erkenntnisse in aktuelle Vorlesungen,
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wissenschaftlichen Nachwuchs auszubilden und an aktuelle Forschungsthemen
heranzufihren.

Dartber hinaus konnen und werden die Erkenntnisse im Rahmen anderer
Forschungsaktivitaten und Forschungsvorhaben genutzt. Beispiele dafiir sind die Ubertragung
von Erkenntnissen und Ergebnissen im Vorhaben ,ANKommEn 2“ und in Projekten der
VaMEx-Initiative, z.B. VIPE, LAOLa und VTB.

9.1.1 Erfindungen/Schutzrechtsanmeldungen

Im Rahmen des Vorhabens sind bislang keine Erfindungs- oder Schutzrechtsanmeldungen
erfolgt.

9.1.2 Wirtschaftliche Erfolgsaussichten

Wahrend der Projektlaufzeit wurden unter anderem eine vertragslose Kooperation mit der IAV
GmbH eingegangen um ein Flugsystem fir eine Anwendung im Innenbereich von
BlUrogebauden zur Postzustellung zu entwickeln. Die Problemstellung der
infrastrukturunabhangigen Ortung innerhalb eines Geb&audes wurde dazu in einer Masterarbeit
untersucht. Weiterhin wurde in einer vertragslosen Kooperation mit der Asse GmbH der
Versuch der automatisierten Erkundung und Kartierung von Stollen vorgenommen. Durch die
starke Staubentwicklung, die durch die Abwinde des Fluggerates hervorgerufen wurde und
Messungen auf Basis eines Laserscanners nahezu unmoglich machte, wurde von weiteren
Versuchen abgesehen und die Kooperation nicht weiter vertieft.

Uber die bisherigen Kooperationen hinaus soll innerhalb eines Jahres nach Projektende durch
eine Akquise von Projektpartnern eine Initierung von Folgeaktivitaten zur gezielten
Weiterentwicklung durchgefuhrt werden.

9.1.3 Wissenschaftlich/technische Erfolgsaussichten

Primarveroffentlichungen der TU Braunschweig
(1) M. Gabel, T. Kriger, S. Nowak, J. Meifarth and U. Bestmann; “Multisensor Concept for
Autonomous Navigation of Unmanned Systems in GNSS-denied Environments”, ION
GNSS+ 2017, Portland (Oregon), 2017

geplante Veroffentlichungen der TU Braunschweig

Schlussbericht "VaMEx CoSMIC - Valles Marineris Explorer Cooperative Swarm Navigation,
Mission and Control” Teilprojekt TU Braunschweig, FKZ 50NA1520 Verdéffentlichung in der TIB
Hannover flr Marz 2019 vorgesehen

Abschlussarbeiten an der TU Braunschweig:
a) Bachelorarbeiten:
(1) ,Konzept zur Gestaltung einer aufgabenorientierten Bodenkontrollstation fir
unbemannte Flugsysteme*
(2) ,Evaluierung eines Kommunikationssystems fir Exploration mit unbemannten
Robotern®
(3) ,Umsetzung einer Sensordatensimulation als virtuelle Testumgebung fir eine
Robotermission®
(4) ,Konzeptionierung und Untersuchung einer dynamischen Umfeldwahrnehmung fur
unbemannte Systeme unter Verwendung eines LIiDARS “
(5) ,Sensoremulation zur Stitzung eines UAS-Autopiloten in Experimantalsystemen®
(6) ,Umsetzung einer dreidimensionalen  Echtzeit-Hindernisvermeidung  fur die
Anwendung auf OctoMaps*
(7) ,Eine Explorationsstrategie fur eine unbemannte Erkundung eines zuvor unbekannten,
dreidimensionalen Raumes*
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b) Studienarbeiten:

(1) ,Konstruktion einer Vorrichtung zur 3D-Umfeldwahrnehmung mit einem LIDAR auf
unbemannten Robotersystemen®

(2) ,Integration und Erprobung eines Autopiloten fiir einen unbemannten Fahrroboter*

(3) ,Transparentes Routen von MAVLink Nachrichten zur flexiblen Kontrolle eines
Roboterschwarms*

(4) ,Zentralisierte Konflikterkennungsstrategie zwischen unbemannten Flugsystemen und
bemannten Luftfahrzeugen im unteren Luftraum®

(5) ,Clearing Solar Panels of Dust using a Hexacopter*

(6) ,Automatische Hinderniserkennung fiir ein unbemanntes Flugsystem*

(7) ,Flugmechanische Modellierung von Multicopter-Systemen in MATLAB/Simulink*

c) Masterarbeiten:

(1) ,Simulation einer low-cost Sensorik flr die autonome Navigation eines Outdoor-
Lieferroboters*

(2) ,Innovative Reinigungskonzepte fiir fahrerlose Fahrzeuge basierend auf RPAS*

(3) ,Konzipierung und Implementierung eines Hindernisvermeidungssystems fir
unbemannte Flugsysteme®

(4) ,Evaluation of a Combined Visual-Sonic-Inertial Sensor System*

(5) ,Flight Control Design and Simulation of a Tandem Tilt Wing RPAS*

(6) ,Konzipierung und Implementierung eines optischen Ortungssystems zur Navigation
von unbemannten autonomen Systemen*®

d) Projektarbeiten:
(1) ,3D Navigation in GNSS-denied Environments for Unmanned Systems*

Weitere Veroffentlichungen und Veranstaltungen:
Zudem wurde das Projekt VaMEx-CoSMIC auf folgenden Veranstaltungen vertreten und
prasentiert:

 |LA2016 in Berlin

9.1.4 Wissenschaftliche und wirtschaftliche Anschlussfahigkeit

Die nachste Phase der technischen Entwicklungen wurde durch das Folgevorhaben
-VaMEXx-IREXA" eingeleitet. Im Rahmen dieses Vorhabens sollen die Weiterentwicklungen hin
zu einem hochautomatiserten und gréf3tenteils autark operierenden Schwarms vorangetrieben
werden. Im Fokus steht dabei die Entwicklung und Implementierung von Software zur
intelligenten und robusten Schwarmsteuerung mit Mitteln des maschinellen Lernens und der
kunstlichen Intelligenz.

9.2 TU Mlunchen

An der TU Miunchen wurde das Vorhaben VaMEx-CoSMiC schon zur Laufzeit intensiv dazu
genutzt Uber studentische Arbeiten, den Einsatz studentischer Hilfskrafte sowie der
Einbindung der in VaMEx-CoSMIC erzielten Erkenntnisse in aktuelle Vorlesungen,
wissenschaftlichen Nachwuchs auszubilden und an aktuelle Forschungsthemen
heranzufihren. Beispiele hierfir sind die Vorlesungen ,Nichtlinear Flugregelung“ und ,Model
Reference Adaptive Control“ (FSD) und ,Visual Navigation“ (KN).

Darlber hinaus kénnen und werden die Erkenntnisse im Rahmen anderer
Forschungsaktivitaten und Forschungsvorhaben genutzt. Ein Beispiel dafir ist die generelle
Ubertragung von Erkenntnissen, Ergebnissen und Tools im Bereich ausfallsicherer
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Multirotorsysteme auf die Forschungsvorhaben innerhalb der Multirotorgruppe (zB. DFG
Projekt AdapNMPC und das Nachfolgeprojekt VaMEx - Cosmic). Erkenntnisse zur
Ausfallsicherheit von Multirotorsystemen dienten auch als Input fir Institutionen, die Richtlinien
zur UAV Nutzung in Deutschland entwickeln. Des Weiteren werden die Ergebnisse aus VaMEXx
fur den Aufbau einer Forschungsgruppe zur visuellen Navigation genutzt. Weiterhin flie3en die
generierten Erkenntnisse in das Habilitationsvorhaben von Dr. Gabriele Giorgi ein.

9.2.1 Lehrstuhl fir Kommunikation und Navigation

9.2.1.1 Wissenschaftlich/technische Erfolgsaussichten

Primarveroffentlichungen:

(1) Zhu, C., Giorgi, G. and Gunther, C., 2018. 2D Relative Pose and Scale Estimation
with Monocular Cameras and Ranging. Navigation: Journal of The Institute of
Navigation, 65(1), pp.25-33.

(2) Zhu, C., Giorgi, G., Lee, Y.H. and Glnther, C., 2018, April. Enhancing accuracy in
visual SLAM by tightly coupling sparse ranging measurements between two rovers. In
Paosition, Location and Navigation Symposium (PLANS), 2018 IEEE/ION (pp. 440-
446). IEEE.

(3) Lee, Y.H., Zhu, C., Giorgi, G. and Guenther, C., 2018, April. Stereo vision-based
simultaneous localization and mapping with ranging aid. In Position, Location and
Navigation Symposium (PLANS), 2018 IEEE/ION (pp. 404-409). IEEE.

(4) Zhu, C., Giorgi, G. and Gunther, C., 2017. Planar Pose Estimation using a Camera
and Single-Station Ranging Measurements. In Proceedings ION GNSS+ 2017,
Portland, Oregon.

(5) Zhu, C., Giorgi, G. and Gunther, C., 2016. Scale and 2D Relative Pose Estimation of
two Rovers using Monocular Cameras and Range Measurements. In Proceedings of
the 29th International Technical Meeting of The Satellite Division of the Institute of
Navigation (ION GNSS+ 2016), Portland, Oregon. Institute of Navigation (pp. 794-
800).

Wissenschaftliche Besuche:
(1) Chen Zhu, Fusion of Cameras and Sparse Ranging Measurements in Multi-agent
SLAM, Carnegie Mellon University, Pittsburgh, USA, Sep. 2017

Bachelorarbeiten:
(1) Christian Werner, Implementation of a Vision-based SLAM with Inertial Aid, 2015

Masterarbeiten:
(1) Chiraz Nafouki, Visual SLAM with Ranging Aid, 2016

Forschungspraxis:
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(1) Adrian Belli, Indoor ground truth system development with UWB ranging sensors, Apr.
- Aug. 2018

(2) Boxin Zhang, Scale Estimation of Two Cooperative Rovers Using Monocular Cameras
and Sparse Range Measurements - A Real-time Implementation, -Aug. 2018

Werkstudenten:
(1) Aayush Singla, Multi-sensor data synchronization and testbed development, Mar.-
Aug., 2018
(2) Guillermo Alejandro Barraza Montiel, Structure design and manufacture for the system
integration with DLR-KN, Méar.-Aug., 2018
(3) Ghaith Allah Chebil, RTK data reception and a testbed development, Okt.-Dez., 2017

(4) Xueyang Kang, Data synchronization of stereo images and UWB ranging
measurements, 2017

(5) Zhiwei Han, Implementation of Visual SLAM with a Raspberry Pi, 2017

Vorlesung:
(1) Visual Navigation, Dr. Gabriele Giorgi, WiSe

Events:
(1) ILA-Berlin: gemeinsamer VaMEXx-Stand der Initiative, Juni 2016

9.2.2 Lehrstuhl far Flugsystemdynamik

9.2.2.1 Erfindungen/Schutzrechtsanmeldungen

Im Rahmen des Vorhabens sind bislang keine Erfindungs- oder Schutzrechtsanmeldungen
erfolgt.

9.2.2.2 Wirtschaftliche Erfolgsaussichten

Die Erkenntnisse des Vorhabens werden bereits und sollen in Zukunft in verschiedenen
Industrieprojekten eingesetzt werden. Hier ist beispielsweise das Industrieprojekt "5TOL" des
Lehrstuhls fir Flugsystemdynamik zu nennen, bei welchem ein Transitionsfluggerat mit der
Partnerfirma Autel Europe GmbH entwickelt wird. Zusatzlich flieRen die Erkenntnisse auch die
Entwicklung von bemannten Systemen (Projekt AFX V600 mit AutoFlightX) mit ein und bringen
hier einen erheblichen Sicherheitsgewinn.

9.2.2.3 Wissenschaftlich/technische Erfolgsaussichten

Die Ergebnisse im Bereich des Flugvehikelentwurfs fir die Marsatmosphare und der
Simulation in Marsumgebung sollen in einem Nachfolge-Projekt zur Entwicklung eines
Flugvehikels gemeinsam mit dem Lehrstuhl fir Hubschraubertechnologie angewendet
werden. Der Antrag fUr dieses Projekt wird in Kiirze gestellt.

Priméarverdffentlichungen:

(1) G. P. Falconi, F. Holzapfel, "Position tracking of a hexacopter using a
geometric backstepping control law - Experimental results”, in Aerospace Electronics
and Remote Sensing Technology (ICARES), 2014 IEEE International, pp.20-25.

(2) G. P. Falconi, F. Holzapfel, "Position Tracking of a Multicopter using a Geometric
Backstepping Control Law", in CEAS EuroGNC, 2013

(3) G. P. Falconi, V. Marvakov and F. Holzapfel, "Fault Tolerant Control for a Hexarotor
System Using Incremental Backstepping”, in IEEE Multi-Conference on Systems and
Control (CCA), 2016, pp. 237-242.

(4) G. P. Falconi, J. Angelov and F. Holzapfel, "Hexacopter Outdoor Flight Test Results
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Using Adaptive Control Allocation Subject to an Unknown Complete Loss of One
Propeller, in 3rd Conference on Control and Fault-Tolerant Systems (SysTol), 2016,
pp. 367-374

(5) G. P. Falconi, J. Angelov and F. Holzapfel, ,Adaptive Fault-Tolerant Position Control of
a Hexacopter Subjectto an Unknown Motor Failure." Int. J. Appl. Math. Comput.
Sci 28.2 (2018): 309-321.

Sekundarvero6ffentlichungen:

(1) Mihlegg, M., Niermeyer, P., Falconi, G. P., & Holzapfel, F. (2015, September). “L1 fault
tolerant adaptive control of a hexacopter with control degradation”. In Control
Applications (CCA), 2015 IEEE Conference on (pp. 750-755). IEEE.

(2) Miuhlegg, M., Raffler, T., & Holzapfel, F. (2016, November). “Quadcopter flight test
results of a consistency monitoring algorithm for adaptive controllers®. In Control,
Automation, Robotics and Vision (ICARCV), 2016 14th International Conference on
(pp. 1-6). IEEE.

Abschlussarbeiten:

a) Studienarbeiten:
(1) ,Inkrementelle Regelung flr ein Multirotor-System* (Valentin Marvakov)

(2) ,Methoden zur Allokation von Steuergréf3en fur ein Hexakopter System* (Jorg
Angelov)

(3) ,Adaptives Backstepping flir Positionsfolgeregelung eines Hexakopters” (Christoph
Krammer)

(4) ,Entwicklung eines autonomen Luftschiffs fur eine Marsmission“ (Henrique Zingg)

(5) ,Design of a MATLABSIMULINK based simulation model for a flying vehicle on Mars*
(Daniel Bodmer)

b) Masterarbeiten:
(1) ,Online Flight Path Optimization on a Hexarotor UAV Using IPOPT* (Florian Schwaiger
(2) ,Design of a UAV Concept for the Mars Valles Marineris Exploration® (Philipp Reif®
(3) ,Design and Augmentation of a Nonlinear Backstepping-Based Position Tracking
Controller for a Rotary-Wing Mars Vehicle (Daniel Bodmer)
(4) ,Dynamik und Regelremulation fur ein Marsvehikel“ (Sascha Rimet)

Weitere Veroffentlichungen und Veranstaltungen

Zudem wurde das Projekt VaMEx-CoSMIC auf folgenden Veranstaltungen vertreten und
prasentiert:

e Doktorandendialog zwischen TU Berlin, TU Hamburg-Harburg und TUM
e Synergieworkshops der VaMEx-Initiativen
9.3 DLR Oberpfaffenhofen

9.3.1 Erfindungen/Schutzrechtsanmeldungen
Zu Schutzrechtsanmeldungen kam es in diesem Vorhaben nicht.

9.3.2 Wirtschaftliche Erfolgsaussichten
Die im Vorhaben entwickelten Algorithmen und Experimentalaufbauten stellen einen proof-
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of-concept dar. Die entwickelten Verfahren haben einen starken Fokus im Raumfahrtbereich
um eine Kommunikation, Lokalisierung, und Zeitsynchronisation von Robotern und Sensoren
fur die extraterrestrische Exploration zu erméglichen. Eine Weiterentwicklung des
Experimentalaufbaus als Raumfahrtkomponente kénnte zu einem Einsatz sowohl in der
kommerziellen Raumfahrt, als auch in der Raumfahrtforschung flhren.

9.3.3 Wissenschaftlich/technische Erfolgsaussichten

Die wissenschaftliche und technische Verwertung der Ergebnisse erfolgt Uber
Veroffentlichungen bei internationalen Konferenzen und Journalen, Messeauftritte und
Workshops, sowie Uber die Férderung des wissenschaftlichen Nachwuchses durch
Abschlussarbeiten, Praktika, und Vorlesungen.

Primarveroffentlichungen:

(1) Staudinger, Emanuel und Shutin, Dmitriy und Manss, Christoph und Viseras, Alberto
und Zhang, Siwei. Swarm Technologies For Future Space Exploration Missions. In:
ISAIRAS &apos;18: 14th International Symposium on Artificial Intelligence, Robotics
and Automation in Space (i-sairas), 2018, Madrid, Spanien.

TPC-Member bei internationalen Konferenzen:
e |[EEE Workshop on Positioning, Navigation and Communication (WPNC,
2015),
e |EEE International Conference on Wireless for Space and Extreme
Environments (WISEE, 2015)
o |[EEE Globecom - 9th International Workshop on Wireless Networking and
Control for Unmanned Autonomous Vehicles (Wi-UAV, 2018)

Wissenschaftliche Besuche:
(1) Im Juni 2016 besuchte Herr. Zhang den Prof. Henk Wymeersch an der Chalmers
University of Technology in Schweden fiir einen wissenschaftlichen Austausch fir eine
Dauer von zwei Monaten.
(2) Im November 2017 besuchte Hr. Wiedemann das Centre for Applied Autonomous
Sensors Systems (AASS) der Orebro Universitat in Schweden.

Masterarbeiten:
(1) Juan Marchal Gomez: Dropped Sensor Network
(2) Wu Tsung-Huan: Distributed Localization Based on Reference Frame Consensus for
Extra-Terrestrial Swarm Navigation

Bachelorarbeiten:
(1) Lukas Magel: Position-Based Routing in Dynamic Mesh Networks for Applications with
Micro-UAVs

Praktika/Werkstudenten:
Wahrend des Vorhabens wurden sechs Studenten im Rahmen von Praktika und
Werkstudententatigkeiten gefordert.

Vorlesung:

Die theoretischen Grundlagen zur Funklokalisierung und Schwarmnavigation werden als
Vorlesung "Robot and Swarm Navigation" am Lehrstuhl fir Kommunikation und Navigation der
TU Minchen gehalten, in welcher die Grundlagen zur Funklokalisierung und
Schwarmnavigation den Studenten beigebracht wird.

Events:
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Neben den Verdéffentlichungen prasentiert DLR-KN die Arbeiten zur Schwarmnavigation und
Schwarmexploration der Offentlichkeit bei diversen Workshops, Messeauftritten und
Delegationsbegleitungen. Das Zielpublikum reicht von allgemein Interessierten der
Offentlichkeit bis hin zu Entscheidungstragern bei der NASA. Nachfolgend sind diese Events
chronologisch sortiert aufgelistet:

Okt. 2015 Institutstag mit Besuch von Prof. Dittus und Dr. Reile

Dez. 2015 DLR—DeIegation besucht NASA AMES und NASA Headquarters in
Washington DC

Feb. 2016 a;;%aZZiucht die NASA JPL-Kollegen Dr. Zmuidzinas und Dr. Fred.

Juni 2016 ILA-Berlin: gemeinsamer VaMEXx-Stand der Initiative

Juni 2016 50-Jahre DLR-KN Feier und Institutstag

Sep. 2016 DLR-KN Messestand auf der ION-GNSS in Portland, USA

Sep. 2016 DLR-Delegation besucht NASA JPL und NASA Headquarters

Okt. 2016 Vortrag auf dem ROBEX Meeting an der TU-Kaiserslautern

Feb. 2017 JAXA-Delegation besucht das DLR

Mai 2017 Vortrag am ESA Mars Exploration Day in Noordwijk

Juni 2017 Vortrag im IGDK Optimal Design Workshop

Dez. 2017 Besuch von der Kl-Abteilung des DFKI

Marz 2018 HGF-Uberprufung mit Besuch externer Gutachter

Sept. 2018 Messestand auf dem IAC in Bremen

Im Frihjahr 2017 besuchte ein Filmteam DLR-KN fir einen Beitrag bei ARD alpha
"Schwarmverhalten: Die Intelligenz der Vielen" sowie Planet Wissen "Schwarmverhalten — die
Intelligenz der Vielen". Diese Beitrage wurden Mitte/Ende 2017 ausgestrahlt und schlossen
auch einen Studiobeitrag durch Prof. Fiebig (Leiter der Abteilung Kommunikationssysteme)
mit ein.

Die im Rahmen von VaMEx-CoSMIiC erarbeiteten Algorithmen und aufgezeichneten
Rohdaten aus den Experimenten stehen auch nach Projektende zur Verfigung. Die
Datenséatze aus den Experimenten erzeugen einen signifikanten Mehrwert, da Algorithmen
weit Uber das Projektende hinaus noch mit diesen Daten evaluiert werden kdnnen. Diese
Ergebnisse flieRen zudem in aktuelle, laufende Projektvorhaben mit ein. Die theoretischen
Grundlagen sind zudem beliebig anwendbar und nutzbar fir zukinftige Vorhaben. Die von
DLR-KN entwickelten Verfahren sind nicht nur im Raumfahrtbereich sondern auch im
terrestrischen Bereich einsetzbar, z.B. zur Lokalisierung/Navigation von automatisierten
Fahrzeugen, und Personen: daher erfolgt ein Transfer in laufende Vorhaben und eine
Nutzung fiir zukinftige Vorhaben.
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9.3.4 Wissenschaftliche und wirtschaftliche Anschlussfahigkeit

Die entwickelten Verfahren sind generisch und kénnen fir verschiedene
Anwendungsbereiche adaptiert werden. Daher erfolgt die Weiterentwicklung der Verfahren in
diversen Forschungsprojekten mit unterschiedlicher Zielanwendung. Bereits wahrend der
Laufzeit des Vorhabens erfolgte ein Transfer zwischen VaMEX-CoSMiC und weiteren
Projekten, welche nachfolgend aufgelistet sind.

Explorer-Initiativen des DLR Raumfahrtmanagements:Die Synergieworkhops
der Explorer-Initiativen wurden intensiv zum Austausch genutzt und werden
auch zukunftig besucht.

EU-H2020 Projekt HIGHTS - High precision positioning for cooperative-ITS
(2015-2018)

EU-H2020 Projekt HEIMDALL — Multi-Hazard Cooperative Management Tool
for Data Exchange, Response Planning and Scenario Building (2017-2020)

DFG-Projekt:  ModeNAV: Nutzung von  Multimodenantennen  zur
Schwarmlokalisierung und Lagebestimmung der Agenten (2017-2019)

VaMEx-VTB (2018): Beitrag der Schwarmexploration und Schwarmnavigation
zum virtuellen Testbed

Helmholtz Zukunftsthema ARCHES (2018-2020): kooperierende Roboter in der
Raumfahrt und Tiefsee.

Neben den laufenden Projekten wurde ein Férderantrag im Rahmen der Deutsch-Israelischen
Zusammenarbeit eingereicht um zu evaluieren, in welchem Umfang die entwickelten
Verfahren neben der Raumfahrtdomane, auch in der Tiefseedoméne eingesetzt werden. Der
Antrag befindet sich aktuell in der zweiten Begutachtungsstufe und soll 2019 starten.
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10 Bekanntgewordener Fortschritt anderer Stellen

10.1DLR Explorer-Initiative

Dieses Projekt wurde im Rahmen der VaMEx-Initiative durchgeftihrt zu der auch die parallel
durchgefihrten Vorhaben VaMEx-VTB (FKZ 50NA1517-12), VaMEXx-VIPE (FKZ 50NA1515-
17) und VaMEXx-LAOLa (FKZ 50NA1527-29) gehoren.

Das Projekt VaMEX-VTB besteht aus zwei Teilen: das virtuelle Testbett, welches eine virtuelle
Testumgebung fur die in den VaMEXx-Initiativen entwickelten Systemen bereitstellt, und eine
Orbiter-Komponente, die flr diese Systeme eine Absolut-Positionierung mittels eines oder
mehrerer Orbiter bereitstellt.

Das LAOLa-Projekt beschaftigt sich mit der Moglichkeit eine Schar von Drohnen, Rover und
Laufrobotern im lokalen System des Mars’ zu Orten sowie die Landung aus dem Orbit mit
Positionsdaten zu erfassen. Es handelt sich um eine Vorstudie, die sich mit den Grundlagen
eines solchen Vorhabens befasst.

In dem abgeschlossenen Verbundvorhaben VIPE entwickelte der Verbund den vierbeinigen
hominiden DFKI-Laufroboter ,Charlie“, weiter, um diese verbleibende Licke im Schwarm zu
schlieen. Zudem wurden im Projekt innovative Ansatze der vollautonomen Positionierung
und Kartierung entwickelt, die Charlie eine besonders driftarme Positionsbestimmung auch
unter komplexen Bedingungen ermdglichen.

Die VaMEx-Initiative ist ein Bestandteil der DLR Explorer-Initiativen, deren Ziel die
Technologieentwicklung fur zukiinftige Raumfahrtmissionen darstellt.

10.2 TU Braunschweig

Fortschritt anderer Stellen konnte auf den im Rahmen des Vorhabens besuchten
Fachkonferenz ausgetauscht und diskutiert werden. Schwerpunkte dabei waren in erster Linie
Entwicklungen im Bereich der automatisierten und kooperativen Schwarmnavigation und
dreidimensionalem LiDAR SLAM, die, wenn mdglich, bereits in den Arbeiten und Ergebnissen
bertcksichtigt wurden.

10.3 TU Minchen

Fortschritt anderer Stellen konnte auf den im Rahmen des Vorhabens besuchten
Fachkonferenzen ausgetauscht und diskutiert werden. Schwerpunkte dabei waren in erster
Linie Entwicklungen im Bereich Bilderkennung, Navigation und ausfallsicherer Regelung fur
unbemannte Flugsysteme, die, wenn mdoglich, bereits in den Arbeiten und Ergebnissen
bertcksichtigt wurden.

10.4 DLR Oberpfaffenhofen

Die Allgemeine Thematik der kooperativen Schwarmpositionierung findet auch in anderen
Bereichen Anwendung. Fortschritte an anderen Stellen wurden Uber entsprechende
internationale Konferenzen und Workshops, sowie die stets fortwédhrende Literaturrecherche
fur die wissenschaftliche Arbeit mit berticksichtigt. Dabei zeigte sich u.a. dass ein Bedarf an
robusten Kommunikations- und Navigationslosungen im New-Space auch fur kommerzielle
Anbieter von Interesse ist.
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11 Zusammenfassung

Diese Arbeit wurde im Rahmen des Projektes VaMEx-CoSMIC (Valles Marineris Explorer-
Cooperative Swarm Navigation, Mission and Control) angefertigt. Die im Rahmen des
Vorhabens VaMEx-CoSMiC bearbeiteten Arbeitspakete wurden erfolgreich durchgefihrt und
abgeschlossen. Das Projekt wurde geférdert durch das Bundesministerium fir Wirtschaft und
Energie, verwaltet vom DLR Raumfahrtmanagement (FKZ 50 NA 1520, FKZ 50 NA 1521).

Gefordert durch:
% Bundesministerium
A fiir Wirtschaft
und Energie

aufgrund eines Beschlusses
des Deutschen Bundestages
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