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1. Einfithrung

1.1. Motivation

Raketen tliben auf mich seit jeher eine besondere Faszination aus. Als ich die Gelegenheit erhielt,
den Beginn einer neuen Ara der Weltraumforschung durch SpaceX zu verfolgen, wurde mir
bewusst, dass ich aktiv an diesem Wandel teilhaben mochte. Dieses Maturaprojekt bot mir die
einzigartige Moglichkeit, mich auf praktische und intensive Weise mit den Bereichen Luft- und
Raumfahrtechnik, Ingenieurwesen und Robotik auseinanderzusetzen. Mein Ziel war es nicht in
erster Linie, eine funktionsfdhige Rakete zu entwickeln, sondern diese auch zu testen und zu
realisieren.

Wiederverwendbare, selbstlandende Raketen befinden sich zwar noch in ihren Anfangen, doch ihr
transformatives Potenzial ist unverkennbar. Sie werden die Zukunft der Raumfahrt pragen. Taglich
entstehen innovative Anwendungen, die ohne diese Technologie undenkbar wiren: die
Bekdmpfung von Welthunger durch satellitengestiitzte Ernte-Analyse, die Anbindung abgelegener
Erdregionen oder die Erforschung alternativer Planeten wie des Mars. Diese Ziele riicken néher,
doch alle sind untrennbar von kostengiinstigen und wiederverwendbaren Raketen als Standard
abhingig.

1.2. Fragestellung und Zielsetzung

Das Ziel dieses Projekts bestand darin, eine alternative Methode zur Landung von Raketen zu
erforschen. Im Gegensatz zu standardméBiger Schubvektor-Steuerung an der Basis, verfolgt die
Ikarus-Rakete ein neuartiges Konzept: Sie nutzt vier individuell steuerbare Landemotoren, die an
der Oberseite des Raketenkorpers montiert sind. Jeder Motor wird entlang einer Achse kontrolliert
und wird erst wihrend der Landungsphase ausgefahren.

Auf den ersten Blick wirkt diese Technologie komplexer, bietet aber erhebliche Vorteile. Zunéchst

fiihrt die Position der Landungsmotoren im oberen Raketenteil zu selbstregulierender Stabilitit.
Man stelle sich vor, einen Stift oben zu halten — im Gegensatz dazu, ihn unten zu balancieren
(duBerst instabil). Dies reduziert den Bedarf an kiinstlicher Orientierungsregelung erheblich.

Dariiber hinaus ermdglicht diese Konfiguration eine einzigartige Schubdrosselung: Das System
kann die Motoren einfach in entgegengesetzte Richtungen ausrichten, um ihre Kréfte aufzuheben.
GroBmaBstébliche Raketen verwenden typischerweise fliissige Treibstoffe, die leicht drosselbar
sind. Bei kleineren Raketen werden jedoch meist Feststoffmotoren eingesetzt, die normalerweise
nicht drosselbar sind (siche Kapitel 2.1). Fiir eine stabile Landung muss ein Raketensystem jedoch
in der Lage sein, seinen Schub anzupassen und zu reduzieren.

Ein weiteres Problem bei Feststoffmotoren besteht darin, dass sie kein zweites Mal geziindet
werden konnen. Dies flihrt dazu, dass die wenigen funktionsfdhigen selbstlandenden Raketen mit
Feststoffmotoren ihren Startmotor auswerfen miissen, um Platz fiir den Landemotor zu schaffen —
ein Ansatz, der den Zweck eines wiederverwendbaren Systems ad absurdum fiihrt, [1]. Durch die
Platzierung der Landungsmotoren an einer anderen Position (am oberen Ende) wird dieses
grundlegende Problem gelost.



3 Einflihrung

Die zentrale Fragestellung dieser Arbeit ist, ob ein System aus mehreren feststoftbasierten
Landemotoren mit verstellbarem Schubvektor in Kombination mit einer autonomen Regelung
einen stabilen, kontrollierten Landeanflug ermdglichen kann.

1.3. Forschungsstand und Anwendung

Die vertikale Raketenlandung (VTVL) hat sich in der kommerziellen Raumfahrt etabliert. Systeme
wie die Falcon-9-Stufe von SpaceX oder New Shepard von Blue Origin landen Raketen mithilfe
von Fliissigtriebwerken. Sie ermdglichen den bisher die einzige praktisch bewéhrte Methode fiir
wiederverwendbare Trigerraketen. [1]

Im Unterschied dazu ist die propulsive (motorunterstiitze) Landung mit Feststoffmotoren (Solid
Rocket Motors, SRMs) technologisch weit weniger erforscht und stellt aufgrund der fehlenden
Drosselbarkeit eine komplexe reglungstechnische Herausforderung dar. Zwar sind SRMs in den
militdrischen Systemen oder als Booster fiir Schwerlastraketen weit verbreitet. Aber landefdhige
Systeme sind bisher meist auf theoretische Studien begrenzt. [2]

Bisherige experimentelle Ansdtze von Landungen mithilfe von SRMs lassen sich in zwei
Richtungen aufteilen:

1. Mechanische Drosselung: Projekte im experimentellen Modellbau (z.B. BPS.space)
entwickelten Systeme, bei denen der Schub durch mechanische Keramik-Paddel im Abgasstrahl
gedrosselt wird [3]. Diese Methode ermdglicht eine gewisse Schubkontrolle, ist jedoch mechanisch
komplex und thermisch hoch belastet.

2. Prazises Timing (Suicide Burn): Hierbei wird der Landemotor basierend auf
Echtzeit-Hohendaten exakt so gezilindet, dass der Schub genau beim Bodenkontakt null wird.
Dieser Ansatz erfordert prazise Sensordaten und Motortoleranzen, bietet aber praktisch keine
Fehlertoleranz.

Der in dieser Arbeit untersuchte Ansatz — die Anpassung des Schubs durch das gezielte Neigen der
Schubvektoren mehrerer Motoren — wird in der Literatur als theoretische Moglichkeit diskutiert,
ist jedoch in der praktischen Anwendung, kaum dokumentiert. Forschungen hierzu konzentrieren
sich meist auf die Lageregelung (TVC fiir Stabilisierung) und weniger auf die Nutzung des
Vektorwinkels zur Landung [4].

Anwendungspotenziale flir solche Systeme liegen vor allem in Kkostengiinstigen,
wiederverwendbaren Hohenforschungsraketen (sounding rockets) fiir die Atmosphérenforschung.
Derzeit sind diese Raketen Wegwerfprodukte [5].

Zukiinftig konnten SRM-Landessysteme ebenfalls auf Himmelskorpern oder als Mondlander, bei
welchen die Komplexitit von Fliissigsystemen vermieden werden sollte, eine Anwendung finden.

Maturitétsarbeit MNG



4 Theoretische Grundlagen

2. Theoretische Grundlagen

2.1. Grundlagen der Schuberzeugung

Die Schuberzeugung von Raketen basiert auf dem Prinzip der Impulserhaltung. Raketenantriebe
verdndern den Impuls der Rakete, indem sie kontinuierlich Masse mit hoher Geschwindigkeit
entgegen der Flugrichtung ausstossen. Fiir diese Berechnung wird der deutlich kleinere Druckschub
vernachléssigt. Die somit wirkende Schubkraft Fg.,,;, auf die Rakete entspricht nach der
urspriinglichen Formulierung des zweiten Newtonschen Gesetzes der zeitlichen Anderung des

Impulses [6]: ;
Fschub = 5 1)

Wobei der Impuls eines Korpers p = m - v, der Masse mal Geschwindigkeit entspricht. Bei einem
Raketenmotor wird fortlaufend Masse Am pro Zeitintervall At mit (ndherungsweise) konstanter
Ausstromgeschwindigkeit v, ausgestossen. Die Impulsénderung lautet somit:

dp Am .
Fschup =30 ® 30" Ve = M " Ve (2.2)

Damit wird deutlich, dass der Schub vom Massenstrom m = AA—T und der Ausstromgeschwindigkeit
abhéngt.

Bei Fliissigtreibstofftriebwerken ldsst sich der Massenstrom durch Ventile und die Forderleistung
der Treibstoffpumpen gezielt einstellen, wodurch der Schub {iber einen weiten Bereich gedrosselt
oder gesteigert werden kann. Leider sind diese im Amateurbereich kaum umsetzbar, weswegen
meistens Feststoffmotoren verwendet werden. Bei diesen ist jedoch keine Einstellung des
Massenstroms moglich und somit keine Drosselung der Schubkraft.

Da fiir eine geregelte Landung ein verdnderbarer Schub nétig ist, wird die fehlende Drosselbarkeit
von Feststoffmotoren zum zentralen Problem. In dieser Arbeit wird deshalb ein alternatives System
entwickelt, das den effektiven Schub nicht tiber den Massenstrom, sondern iiber die Ausrichtung
des Schubvektors beeinflusst.

2.2. Flugverlauf

2.2.1. Start

Beim Start gibt es Hauptmotoren, welche vom Boden aus geziindet werden. Diese erzeugen einem
Schub nach oben und die Rakete wird beschleunigt, dabei wird sie von einer Fithrungsschiene
stabilisiert.

2.2.2. Aufstieg

Nach einer kurzen Beschleunigungsphase bewegt sich die Rakete ohne Antrieb weiter nach oben.
Thre Bewegung wird nun nur noch durch Gravitation und Luftwiderstand bestimmt. Wahrend des
Fluges wird sie durch die vier am unteren Ende angebrachten Finnen stabilisiert. Diese Phase wird
mithilfe von Hohensensoren erkannt und im Flugcomputer registriert.

Maturitétsarbeit MNG



5 Theoretische Grundlagen

2.2.3. Apogium

Beim Erreichen des Umkehrpunktes (Apogdum) kommt die Rakete am hochsten Punkt ihrer Bahn
kurzzeitig zum Stillstand, das heisst ihre vertikale Geschwindigkeit ist dort null. Dies wird von
Hohensensoren registriert und 10st im Flugcomputer die darauffolgende Gleitphase aus.

2.2.4. Gleitphase

In dieser Phase aktiviert der Flugcomputer die Klappenstabilisierung. Die vier Bremsklappen am
oberen Ende werden so gestellt, dass sie viel Luftwiderstand erzeugen und die Rakete ungeféhr
senkrecht halten. Gleichzeitig klappen die Landebeine aus. Die Rakete féllt nun durch die
Schwerkraft nach unten, wihrend der Luftwiderstand der Klappen den Fall bremst.

2.2.5. Landephase

Sobald sich die Rakete dem Boden néhert, ziindet der Flugcomputer die an den Bremsklappen
befestigten Landemotoren. Durch die Steuerung der Klappen wird der Schub so ausgerichtet, dass
die Rakete weiter aufrecht bleibt und ihre Fallgeschwindigkeit schrittweise verringert wird. Am
Ende dieser Phase setzt die Rakete mit geringer Sinkgeschwindigkeit auf und kommt zum
Stillstand.

Maturitétsarbeit MNG



6 Hardware

3. Hardware

3.1. Servos

Fiir die Neigung der Landing-Flaps werden KST DS125MG Mini-Servos (Abbildung 1) eingesetzt.
Mit nur etwa 28 g pro Servo sind sie sehr leicht. Gleichzeitig liefern sie ein hohes Drehmoment
von 0.69Nm. Dieses bendtigen sie, um das Eigengewicht und Abbremskréfte zu tragen und dazu
laufend Winkeleinstellungen vorzunehmen. Zusitzlich besitzen die Servos eine hohe
Winkelgeschwindigkeit (0.12 s pro 60°), sodass die Landing-Flaps auch im sehr kurzen
Landemanoéver schnell genug nachgefiihrt werden kdnnen. [7]

Abbildung 1: KST DS125MG Mini-Servo bei Landeklappen: Die irrefiihrende Herstellerangabe 7 kg/cm entspricht
7 kgf- cm und nach 1kgf- t cm = 0.098Nm\ ergibt dies ein Drehmoment von rund 0.69Nm, welches am
Servogelenk wirkt.

3.2. Servodriver

Fiir die Ansteuerung aller Servos wird ein Pico Servo Driver Module (Waveshare-kompatibler
Servo-Treiber fiir den Raspberry Pi Pico) verwendet. Es wandelt die I*C-Steuersignale des
Flugcomputers in PWM-Signale fiir bis zu 16 Servos um und ilibernimmt gleichzeitig die
5-V-Stromversorgung der Servos, sodass das Pico-Board vor Uberlastung und Uberspannung
geschiitzt bleibt. [8]

3.3. Microcontroller

Fiir alle in Echtzeit laufenden Berechnungen wird ein Microcontroller verwendet. Dieser ist sowohl
fiir die Auslesung der Input Variablen und mithilfe eines vorprogrammierten Algorithmus fiir die
Ausgabe der Output (z.B. Servos) Variablen zustindig. Hierfiir wurde der Raspberry Pi Pico 2W
(Abbildung 2) gewihlt. Dieser verfiigt iiber einen Dual-Core-Prozessor mit 520 KB On-Chip-
SRAM und 4 MB Flash-Speicher. Dies sollte fiir die nicht allzu komplexen Algorithmen ausreichen
und dazu ist er sehr kostengiinstig (circa. 7-. bei Berrybase). Ebenfalls besitzt er 26 GP1O-Pins
wovon 24 PWM-Kanile fiir die IMU (Sensorik) und Servos ebenfalls ausreichen. Dazu ist der Pico
mit 21mm x 51mm und 5g Gewicht besonders kompakt und geeignet fiir eine Rakete.

Abbildung 2: Microcontroller des Flugcomputers: Raspberry Pi Pico 2 W

Maturitétsarbeit MNG
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3.4. Akku

Fiir die Stromversorgung wird ein LiPo-Akku mit hoher Energiedichte (Abbildung 2) eingesetzt,
um bei geringem Gewicht ausreichend Leistung fiir Servos und Elektronik bereitzustellen. Die vier
MG996R-Servos konnen kurzzeitig Strome bis etwa 2.5 A aufnehmen, weshalb ein 1300 mAh
LiPo-Akku (Abbildung 2) gewéhlt wurde.

Abbildung 3: 2-s-LiPo-Akku (7,4 V, 1300 mAh)
als Hauptstromquelle mit Reserven fiir zukiinftige
Zusatzmodule wie Kamera oder GPS

3.5. Inertial Meausurement Unit (IMU)

3.5.1. Verwendung

Die Inertial Measurement Unit ist zentral fiir alle Flugphasen, da sie die Rohdaten zu
Beschleunigung, Drehgeschwindigkeit und Luftdruck liefert. Diese werden dann in Position,
Orientierung und Bewegung und sind somit die Inputvariablen fiir jeden Phasenwechsel und fiir
jede Flugbahnmanipulation. In der Imu ist ein ICM20948 verbaut. Dieser besitzt ein
3-Achsen-Gyroskop, einen 3-Achsen-Beschleunigungssensor und ein 3-Achsen-Magnetometer
(nicht genutzt). Diese Daten werden dann mithilfe eines Kalman-Filters (siche Kapitel 5.2.1)
analysiert. [9]

3.5.2. Accelerometer

Ein Beschleunigungssensor (Accelerometer) misst die lineare Beschleunigung in drei
Raumrichtungen. Im Sensor befindet sich eine Mikro-Masse (Proof-Mass), welche in einem
Federsystem aufgehingt ist und bei einer Beschleunigung des Gehduses aus seiner Ruhelage
bewegt wird. Diese Verschiebung ist proportional zur Beschleunigung. Somit lassen sich
Bewegung und Orientierung (Lage im Gravitationsfeld der Erde) bestimmen. Der im IMU verbaute
Accelerometer erfasst Beschleunigungen bis + 16g, wobei durchschnittliche Modelraketen keine
Beschleunigungen iiber 4g erreichen. [9]

3.5.3. Gyroskop

Im Gyroskop befindet sich ebenfalls eine kleine Masse, welche hin und her schwingt. Wenn sich
das Gehiduse dreht, bleibt die Bewegung der Masse aufgrund des Impulserhalts zunichst gleich.
Kondensatoren messen dann die Lageédnderung der Masse relativ zum Gehéduse, weil der Impuls
erhalten bleibt. [9]
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8 Hardware

3.5.4. Barometer

Das Barometer misst den Luftdruck. Wobei im IMU ein sogenannter MEMS-Sensor (Micro-
Electro-Mechanical Systems, Tabelle 1) verbaut ist. Vereinfacht entspricht dieser einer diinnen
Silizium Membran mit kleinen Widerstinden, auf welche der Luftdruck wirkt. Bei
unterschiedlichen Driicken, staucht sich diese Membran unterschiedlich stark, wodurch sich die
Widerstinde in Stdrke verdndern. Dies wird dann durch einen Strom gemessen. [10]

GroBe Wert

Messbereich 260 bis 1260 hPa
Messgenauigkeit bei Raumtemperatur +0,025 hPa

Messrauschen +0,01-0,02 hPa

Messrate (Output Data Rate) 1 Hz bis 75 Hz konfigurierbar

Tabelle 1: Spezifikationen Barometer in der IMU [11]

Fir relative Hohenmessfehler ist das Messrauschen entscheidend. Auf Meereshohe gilt
ndherungsweise folgendes Hohen-Druck Verhiltnis:

dh

1 —
rrad m/Pa = 0.125m/Pa 3.1

Also fiir Ap = £0,02 hPa = +2 Pa:

Ah = %-Ap ~ 0.125m/Pa - (£2Pa) = +£0.25m (3-2)

3.6. Mosfet & Anziinder

Bei der Landephase (Kap. 2.2.5) miissen die Landemotoren zuverlédssig elektrisch gezilindet
werden. Dazu werden Elektroanziinder verwendet, also diinne Drihte mit Ziindsatz, die bei
geniigend Strom hei3 werden und den Treibstoff entflammen. Ein MOSFET (siehe Abbildung 4)
arbeitet als elektronischer Schalter: Der Flugcomputer, welcher nur kleine Spannungen erzeugen
kann, sendet ein Steuersignal an den MOSFET. Dieser leitet dann den Strom aus einer 9V
Blockbatterie durch den Anziinder.

Abbildung 4: Ziindschaltung mit N-Channel-MOSFET IRLBS8721 (30 V, 62 A), der den Ziindstrom eines einzelnen
Elektroanziinders aus einem 9-V-Blockakku mittels 3,3-V-Steuersignal des Flugcomputers schaltet.
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3.7. Motoren

3.7.1. Ubersicht

Hinweis: In Version I der Rakete, wurden die Motoren selbst hergestellt (siche Kap. 4.4.2).
Aufgrund dieser Probleme wurde in der Version II dann auf gekaufte Motoren gesetzt.

Handelstibliche Raketen-Motoren werden in Kategorien von A bis O nach Totalimpuls [I,;] = Ns
(Abbildung 5) kategorisiert. Der Totalimpuls bezeichnet das Integral der Schub-Zeit-Kurve und ist
wie folgt definiert [12]:

I = J, " F(0) dt (3.3)
Rocket Motor Letter Code
Class Total Impulse
(Newton-seconds)
A 1.26 2.5
B 2.5 5
C 9] 10
D 10 20
E 20 40
F 40 80
G 80 160
H 160 320
I 320 640
J 640 1280
K 1280 2560
L 2560 5120
M 5120 10240
N 10240 20480
0 20480 40860
P 40860 81920
Q 81920 163840

Abbildung 5: Motorenklassifikation Ubersicht, bis D in der Schweiz erhdltlich

Quelle: https://www.nakka-rocketry.net/pix/class.gif
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3.7.2. Startmotoren

Fiir den Startmotor (siche Kap. 2.2.1) ist der Totalimpuls entscheidend, da er die erreichbare
Flughohe bestimmt, weshalb ein D9-P-Motor (Abbildung 6) gewdhlt wurde. Mit 20Ns Totalimpuls
gehort er zur D-Klasse, wobei die «9» fiir den mittleren Schub in Newton steht. Die zertifizierte
Schubkurve ist in Abbildung 7 ersichtlich. Das «P» kennzeichnet einen «plugged»-Motor ohne
Verzogerung. Die Schubdauer betrdgt 2.1 s und der Motor hat den standardisierten 18mm
Durchmesser. Er basiert auf einer komprimierten Schwarzpulver Mischung und ist fiir unter 40.-
im 6er-Pack im Fachhandel (z.B. bei www.hobbyshop.ch) erhéltlich.

Abbildung 6: Hauptmotor (D9-P) mit 20Ns Totalimpuls und ohne Verzogerung

D-9 Klima Schubkurve (Startmotor)

N N w
o [¢)] o
1

Schub [N]
o

10 F

Zeit [s]

Abbildung 7: Herstellerangaben Schubkurve D-9 Klima Startmotor, Gesamtimpuls =20Ns, Durchschnittsschub = 9N,
Schubdauer = 2.1s, Orange: Durchschnittsschub fiir die Schubdauer als Approximierung fiir den Regelalgorithmus,
Quelle: https://www.thrustcurve.org/motors/Klima/D9/

3.7.3. Landemotoren

Fiir die Landemotoren (siche Kap. 2.2.5) ist eine lange Schubdauer erforderlich (siehe Abb. 8).
Damit geniigend Zeit fiir das Landemandver vorhanden ist, werden vier der Klima D3-0 mit 5.5s
Schubzeit verwendet. Mit einem 17,4 Ns Totalimpuls gehdren sie ebenfalls zur D-Klasse, wobei
sie einen mittleren Schub von 3 N erzeugen. Sie ziinden ebenfalls ohne Verzégerung und sind im
6er-Pack erhaltlich.
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D-3 Schubkurve (Landemotor)

Schub [N]
N w N (&) (o)) ~ (o] © o

—_

o
-
N
w
SN
[¢)]
]
~N

Zeit [s]

Abbildung 8: Herstellerangaben Schubkurve D-3 Klima Startmotor, Gesamtimpuls =20Ns, Durchschnittsschub = 3N,
Schubdauer = 2.1s, Orange: Durchschnittsschub fiir die Schubdauer als Approximation fiir den Regelalgorithmus,
Quelle: https://www.thrustcurve.org/motors/Klima/D3/
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4. Design und Bau

4.1. Systemarchitektur (Uberblick)

Abbildung 9 zeigt die wichtigsten strukturellen Komponenten und Stufen der Ikarus-Rakete:

Rumpfspitze

Startrampen Rail

Kontrollstufe

I

1

ﬂlﬂ,\\\ﬁ,
Nm I' Landeklappen
\

Landemotoren

Computerstufe

Batteriehalterung

Landebeine

Finnen

Abbildung 9: Explosionsskizze aller Hiillenelemente der Ikarus-Rakete, nur zwei von vier Landbeinen/Klappen/Motoren
abgebildet
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4.2. Kontrollstufe

Abbildung 9 zeigt die Kontrollstufe mit ihren Landeklappen und Landemotoren als oberes Modul
der Rakete. In diesem Abschnitt wird die Funktionsweise dieser Kontrollstufe als zentrales
Steuerelement des Landesystems beschrieben.

Die Landeklappen erfiillen neben dem Fixieren der Landebeine in der eingeklappten Position zwei
Funktionen.

4.2.1. Aerodynamische Stabilisierung (Airbrakes)

Wihrend der Gleitphase werden die vier Landeklappen ausgefahren und erhdhen somit den
aerodynamischen Widerstand der Rakete erheblich (sieche Abbildung 10). Dies bremst die Rakete
passiv. Zudem verschiebt sich der aerodynamische Druckpunkt (Center of Pressure, CP) bei
ausgefahrenen Landeklappen zur Spitze hin. Beziiglich der Fallrichtung befindet sich dieser nun
hinter dem Schwerpunkt was ein Riickstellendes Moment M,.; .k

oder Stabilisierung der Lage bewirkt.

Abbildung 10: Krdfteskizze mit resultierendem

Riickstellmoment M,y in der Gleitphase

Die Landklappen bilden mithilfe von laufender Lageinformationen des Flugcomputers und
laufender Winkelanpassungen wiahrend dieser Phase eine zum Erdboden parallele Bremsfléche.
Dies maximiert den Luftwiederstand, da sie somit stindig senkrecht zur Bewegungsrichtung stehen
und stabilisiert stirker als bei einer starren Konfiguration.
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4.2.2. Schubvektorsteuerung (TVC)

In der Landephase wird der Schubvektor der geziindeten Landemotoren durch den Anstellwinkel
der Klappen gesteuert. Dies dient wiederum zweier Funktionen:

Die symmetrische Anpassung des Anstellwinkels aller Klappen sorgt fiir eine geometrische
Schubdrosselung (siche Abbildung 11). Bei grosseren Winkel stehen die Motoren stérker
entgegengesetzt, somit heben sich die Krifte stirker auf und der Vertikale Schub sinkt. Bei
kleineren Winkeln addieren sich die Kréfte und der Schub steigt.

|F190° + Fr90c| = ON
|Fiase + Frase| = 16.8N
|FLoe + Frge| = 24N

Abbildung 11: Skizze der geometrischen Schubdrosselung durch Vektorsumme zweier Landemotoren bei drei
Klappenwinkeln ¢:

rot (¢ = 0°) 2 maximaler Schub (24N), orange (o = 45°) 2 16.8N und Gelb (p = 90°) = kein Schub (N)

Die asymmetrische Anpassung der Klappen erzeugt ein Drehmoment an der Hauptachse der
Rakete. Da die Motoren weit oben angebracht sind, ist der Hebelarm zum Schwerpunkt gross und
sie besitzen eine hohe Regelautoritit.
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4.3. Landebein-Mechanismus

Die vier Landebeine sind an der Finnenstufe symmetrisch angeordnet und verfiigen iiber eine
Ausfahrmechanik, welche durch einen Gummizug angetrieben wird und durch Magnete fixiert
wird. Linearkugellager sorgen fiir eine reibungslose und zuverldssige Bewegung.

4.4. Antriebskonfiguration

4.4.1. Flug Validierung Konfiguration

Wie im Kapitel 3 .7 erklirt wurde zur Entwicklung der Rakete und zum Testen des Landesystems
auf gekaufte Motoren von Klima (D-3, D-9) gesetzt. Da die zugelassene Treibstoffmenge pro Motor
den erforderten Schub nicht leisten kann, wurden vier Startmotoren (D-9) im Cluster und acht
Landemotoren (zwei D-3 pro Landeklappe) verwendet.

Dank des selbstdesignten Motorclusters fiir die Starmotoren, konnen je nach Startgewicht und
gewiinschter Flughohe drei, vier oder fiinf Startmotoren verwendet werden.

4.4.2. Experimentelle Konfiguration

Parallel zur Verwendung der gekauften Motoren wurde eine eigene Testserie flir Start und
Landemotoren entwickelt. Dafiir wurden in der Simulationssoftware Open Motor unterschiedliche
Entwiirfe fiir die bendtigten Schubkurven entwickelt und validiert.

Dies schliesst eine Auseinandersetzung mit Diisen-Geometrien, Motorgehduseabmessungen und
dem Brennkanal ein. [13]

Anschliessend wurden diese Gehduse und Diisen aus einem besonders hitzebestindigen Nylon-
Polyamid mit 15% Glasfaseranteil (PA12-GF15) gefertigt [14].

Es wurden zwei unterschiedliche Treibstoffmischungen getestet. Zum einen wurde die im
Amateurbereich weit verbreitete Zuckermischung KNSB hergestellt [15] [16]. Zusétzlich wurde
das Rezept fiir ein Stirke-Zellulose Treibstoff eines Patents fiir Airbag-Anwendungen angewendet
[18]. Die mehrstufige Entwicklung dieser Treibstoffmischung entstand unter Beaufsichtigung eines
bekannten Chemikers und wurde im Labor von GE Vernova in Birr durchgefiihrt (siche Abbildung
12). Somit konnte Sicherheit wihrend der Herstellung und Qualitidt der Produkte sichergestellt
werden.
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Abbildung 12: T rck?itng der selbstentwickelten Motorstufen in der Azugskapelle. Links: SB-Mischung,
Rechts: Stdirke-Zellulose Mischung

Die Weiterentwicklung dieser Konfiguration wird fortgesetzt und im néchsten Schritt wird eine
Gehduse- und Diisenfertigung aus Stahl (sieche Abbildung 13) mithilfe einer CNC-Fertigung
getestet, da sich das Nylon als zu wenig hitzeresistent herausstellte (siche Kapitel 8.1).

Abbildung 13: : Gehduse und Diise aus Stahl fiir zukiinftige CNC - Fertigung
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4.5. 3D-Design und Druck

4.5.1. 3D-Design

Ein Grossteil dieser Arbeit bestand darin, alle physischen Komponenten in einer CAD-Software zu
modellieren. Der Arbeitsaufwand fiir diesen Arbeitsschritt betrug iiber 350 Stunden. Fiir die
meisten Modellierungen wurde die webbasiert CAD-Software Autodesk Tinkercad verwendet.
Sowohl das Programm, als auch die Logik hinter dem 3D-Modellieren, musste schrittweise erlernt
werden.

Ohne der 3D-Designs wire die physische Umsetzung der Rakete nicht moglich gewesen, da alle
Bestandteile, perfekt aufeinanderpassen miissen und dazu Stabilitdt und Leichtigkeit aufweisen
mussen.

4.5.2. 3D-Druck

Die 579 erfolgreich gedruckten 3D-Drucke fiir das Projekt Ikarus wurden durch den eigens fiir
dieses Projekt besorgte Bambu Lab A1 — Drucker (Abbildung 14) gefertigt. Dieser war dabei im
letzten Jahr exakt 333 Stunden fiir dieses Projekt beschéftigt und nahm einige schlaflosen Néachte
in Kauf. Ohne diesen hitte der iterative Design- und Optimierungsprozess dieses Projekts nicht
funktioniert.

Abbildung 14: Bambu Lab Al - 3D Drucker

Filamente

Die Filamente, die beim 3D-Druck verwendet werden, unterscheiden sich massgeblich in Farbe,
Nutzung und Materialeigenschaften. So werden fiir alle moglichen Anwendungen unterschiedliche
Filamente verwendet.

Neben dem im 3D-Druck am hdufigsten verwendeten Filament PLA wurde LW-PLA von eSun
verwendet, da dieses im Vergleich mehr als 50% leichter ist. Dieses Material konnte wegen der
eingeschrinkten Stabilitidt und des starken Stringings (Verunreinigungen im Endprodukt) nur fiir
gewisse unbelastete Bestandteile (z.B. Flugcomputerstufe) verwendet werden.
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Ebenfalls wurde fiir die erste Testreihe der selbstgemachten Raketenmotoren (sieche Kapitel 4.4.2)
ein besonders Hitzeresistentes Nylon PA 12 GF-Filament gebraucht [14]. Wobei sich dieses als zu
schwach herausstellte.

4.6. Avionik-Integration & Verkabelung

Microcontroller, IMU-Modul und Servotreiber wurden einfach aufeinander gesteckt und bilden so
den Flugcomputer (Abbildung 15). Der Microcontroller ist iiber seine Pins mit dem
Mosfet/Elektroanziinder-System verbunden und das ganze iiber den Servotreiber an den Lipo
angeschlossen.

Abbildung 15: Flugcomputer mit Raspberry Pi Pico 2W (griin) im Gehduse montiert
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4.77. Gewichtsbilanz

Das Gewicht und seine Verteilung dnderte sich bei jeder Version drastisch. Schliesslich konnte nach
der Wahl besonders leichter Servos, der Verringerung des Korperdurchmessers auf 7.3 cm und der
Fertigung unbelasteter Komponenten des Gehduses aus LW-PLA-Filament das Gewicht auf 1328g
gesenkt werden (siehe Tabelle 2).

IKARUS I (ungestartet) IKARUS IV (gestartet)

Kategorie: Gewicht in g: Gewicht in g:
Landegestell 516 298
Kotrollstufe 428 183
Nosecone 73 38
Hauptrohr 167 65
Computer, Kabel, Mosfets 106 89
Hauptbatterie 95 95
9V Batterie 34 keine
Landemotor mit Klappe, arm 118 97
Landemotor mit Klappe, arm 118 97
Landemotor mit Klappe, arm 118 97
Landemotor mit Klappe, arm 118 97
Startrampenringe 30 30
Startmotor mit Gehduse 86 142
Total 2007 1328

Tabelle 2: Gewichtsvergleich und Bilanz der IKARUS I uns IKARUS 1V - Rakete
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S. Regelung

5.1. Softwarearchitektur

Fiir alle Algorithmen, welche die Rakete aktiv steuern, wird der Raspberry Pi Pico 2W verwendet.
Der gesamte Flugcode ist in MicroPython entwickelt worden, da diese Sprache bereits bekannt war
und der Pico ausreichend Rechenleistung fiir alle Regelungsaufgaben bietet.

Als Entwicklungsumgebung (IDE) wurde Thonny verwendet und der Flugcode wird automatisch
ausgefiihrt, sobald der Pico an den Strom angeschlossen wird.

Die Struktur der Regelungssoftware ist in Abbildung 16 dargestellt: Sie beginnt bei den Sensoren
(Input) und endet in den Servos (Output). Dazwischen werden die Sensordaten mithilfe einer
Sensorfusion verarbeitet (Kapitel 5.2), Zielgrossen in der Guidance berechnet (Kapitel 5.3). Um
diese Zielwerte zu erreichen, erzeugen die Regler entsprechende Stellgrossen, die abschliessend im
Mixer zusammengefiihrt und auf die einzelnen Servos verteilt werden (Kapitel 5.5).

Sensoren Sensorfusion Guidance Regler Mixer Servos

Abbildung 16: Gesamtstruktur der Regelung der IKARUS 1V, auf dem Raspberry Pi Pico 2W ausgefiihrt

5.2. Sensor-Fusion

5.2.1. Kalman-Filter

In diesem Abschnitt wird die Sensorfusion fiir die Vertikalbewegung beschrieben; Ziel ist eine
robuste  Schitzung von Hohe wund Vertikalgeschwindigkeit aus Barometer- und
Accelerometerdaten.

Die Daten eines Barometers aber, besitzen starkes Rauschen, werden beeinflusst durch Wind,
Turbulenzen oder Vibrationen und sind bei schnellen Anderungen verzdgert. Besonders das
Rauschen ist ein grosses Problem, wenn man versucht die Geschwindigkeit aus Differenzen zu
berechnen. Accelerometer hingegen konnen kurzfristig sehr genaue Beschleunigungen
aufzeichnen, aber sie driften iiber ldngere Zeit stark ab. [19] [20]

Somit ist es naheliegend die beiden komplementir zu verwenden, um eine glatte, schnelle
Schitzung von Hohe und Vertikalgeschwindigkeit zu erhalten.

Fir dieses Projekt wurde ein 1D-Kalman-Filter implementiert. 1D, weil er nur die
Vertikalbewegung behandelt. Kalman Filter gibt es bis zu den 6-DoF Systemen, also als méchtiges
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Mittel zur kompletten Bestimmung der Position und Orientierung im 3D-Raum. Diese Systeme
verwenden aber aufgrund der vielen Zustandsvariablen sehr grosse Matrizen, weswegen die
Matrizenoperationen die Rechenleistung des Microcontrollers iiberfordern wiirden. Der Kalman-
Filter fiir diese Implementierung ldsst sich in drei Schritte aufteilen:

1. Pridiktion (Physik-Modell): Zuerst wird eine Vorhersage fiir die Hohe Z(t +At) und
Geschwindigkeit U, ¢ 1ay) mithilfe des fiur Kalman etablierten konstante-
Beschleunigungs-Modell erstellt. Also mit aktuellen Geschwindigkeit V) und
Beschleunigung @, : [20]

Z(t +AY) = Z(t) + VZ,(t) - At + az,(t) . (At)z 5D

Vg +at) = Uz T Az At (5.2)

2. Barometer-Update: Nach einem Zeitschritt wird die Vorhersage mit der neuen/aktuellen
Messung verglichen. Den Unterschied bezeichnet man als Innovation. Zusétzlich werden
vordefinierte Unsicherheitswerte des Barometers mit den aktuellen Unsicherheitswerten
der Innovation verglichen. Somit wird eine Gewichtung fiir die Innovation berechnet.
Anschliessend wird diese gewichtete Innovation zum Barometer-Messwert addiert. Somit

folgt:
a. Wenn die Vorhersage unsicher ist und das Barometer prézise: stirker Richtung
Barometer.
b. Wenn die Vorhersage sehr sicher ist und das Barometer verrauscht: nur kleine
Korrektur.

3. Accelerometer-Anpassung: Dieser Schritt wird nur bei grosseren Beschleunigungen
(>0.5g) durchgefiihrt, da er im Normalfall schaden wiirde. Hier wird der berechnete
Kalman Wert fiir Geschwindigkeit leicht in Richtung des IMU-Wertes (integrierter
Accelerometer-Wert) verschoben, da von einer grosseren Verzégerung des Barometers
ausgegangen wird.

Wihrend der 1D-Kalman-Filter die Vertikalbewegung beschreibt, wird die Lage (Roll und Pitch)
der Rakete in einem separaten Schritt mithilfe eines Complementary-Filters geschétzt (Kapitel
5.2.2)

5.2.2. Complementary-/AHRS-Filter

Die korrekte Bestimmung der Orientierung ist entscheidend fiir die Stabilisierung der Rakete.
Aber dhnlich wie bei der Vertikalbewegung (siche Kap. 5.2.1) ist die exakte Bestimmung der
Orientierung eines Flugobjektes unzuverlédssig, wenn man sich nur auf die rohen Sensordaten, hier
spezifisch auf die des Gyroskops, verldsst.

Da dieses nicht die Orientierung selbst misst, sondern die Winkelgeschwindigkeiten aller Achsen,
miissen diese Geschwindigkeiten stindig integriert werden. Dadurch entstehen iiber ldngere Zeit
grosse Drifts. Alternativ kann mittels Accelerometer der Vektor der Erdbeschleunigung bestimmt
werden und somit auch die Orientierung. Der Accelerometer driftet nicht, doch er reagiert sehr stark
auf Vibrationen und kann andere Beschleunigungen der Rakete (z.B. Startschub) nicht
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unterscheiden von der Erdbeschleunigung. Die beiden kdnnen wieder komplementér verbunden
werden um eine stabilen Lagewinkel ohne Drift zu erhalten. [21]

Das Gesamtsystem nennt man AHRS (Altitude and Heading Reference System) und ein Bestandteil
davon ist die Mischung der beiden Sensoren. Fiir die Mischung wird ein sogenannter
Complementary-Filter verwendet. Dieser verwendet mit hoher Gewichtung die integrierten
Gyroskopmessungen Gyro und mit tiefer Gewichtung die Werte des Accelerometers Accel-Winkel.
[21] Beispielhaft (keine korrekten Werte) kann man sich das so vorstellen:

Winkele, = 0.98 - (Winkely;; + Gyro - At) + 0.02 - (Accel-Winkel) (5.3)

Im Code wird die imuAHRSupdate () Funktion aus der IMU-Treiberdatei (icm20948.py,
spezifisch fiir den IMU-Sensor) aufgerufen.

Weitere Funktionen des AHRS sind die Sicherstellung, dass alle Sensordaten im gleichen
Korerkoordinatensystem definiert sind und dass alles in Quaternionen funktioniert. Auf diese
Funktionen wird aber nicht weiter eingegangen.

5.3. Guidance

5.3.1. Ubersicht Guidance-Ansitze

Guidance in der Regelungstheorie bezieht sich auf die Berechnung des Flugpfades (der Trajektorie)
und die dazu bendtigten Anderungen in Geschwindigkeit, Beschleunigung und Rotation. Somit gibt
es Antwort auf die Frage: « Wohin?» [22]

Zwei Beispiele fiir heuristische (mit einer einfachen «Faustregel», nicht optimal) Guidance-
Algorithmen:

Gravity turn: Hier wird analytisch eine einzige gekriimmte Trajektorie berechnet (ohne diskrete
Phasen) und kann somit dusserst Treibstoffeffizient sein.

Apollo-style Powered Descent Guidance (PDG):
Dreiphasiger Guidance-Ansatz mit festen Ubergangskriterien (z.B. ab 100m: 10 N Schub), welcher
zwar nicht Treibstoffineffizient ist aber dafiir dusserst robust.

Constrained Terminal Velocity (CTV):

In diesem Guidance-Verfahren spielt die Endgeschwindigkeit & Position (fiir diese Arbeit
unwichtig) die Hauptrolle. Es berechnet in jedem Schritt die Geschwindigkeit und Position, wenn
eine Landung ohne Schub ab dem jetzigen Zeitpunkt aussehen wiirde (ZEM/ZEV). Mithilfe der
Berechnung der Fehlerrate kann eine vordefinierte Endgeschwindigkeit und Position «garantiert»
werden. Dieser Guidance-Ansatz ist nicht Treibstoffeffizient.

Fiir die Guidance dieser Rakete wurde eine Art Mischung der oberen drei Verfahren implementiert.
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5.3.2. Lande-Guidance

Die Landephase ist der zentrale Abschnitt in der Guidance. Grundsitzlich ist die optimale
Geschwindigkeit V4o umgekehrt proportional zur aktuellen Hohe hgyypen:. Dies mit einem
festen Proportionalititsfaktor kj, der durch iteratives Tuning festgelegt wurde ([k;] = s~1) Somit
gilt folgendes:

Vtarget = —kn * Reurrent (5.4)

Sobald die Rakete unter eine gewisse Mindesthohe ap, qpe sinkt, wird die Zielgeschwindigkeit auf
einen festen Sinkwert gesetzt.

5.3.3. Ziindtiming

Obwohl die Landemotoren keine eingebaute Verzogerung besitzen (sieche Kap. 3.7.3), muss
trotzdem mit einer Verzégerung des vollen Landeschubs gerechnet werden. Damit die Motoren also
nicht einfach geziindet werden, sobald man sie «braucht», werden sie im Voraus geziindet. Dafiir
wird wéhrend der Gleitphase stindig die Zeit bis zum Erreichen der LANDING BURN-Hohe

hy, ..., mithilfe der aktuellen Vertikalgeschwindigkeit v, geschitzt. Somit gilt:
hecurrent—h
tlburn = ;z foury (55)

Sobald t;, _1s unterschreitet, werden alle Landemotoren geziindet.

5.3.4. Zustandsautomat

Der Flugablauf wird durch einen endlichen Zustandsautomaten (genau vier Zusténde, siehe Tabelle
3) mit den Zustinden IDLE, ASCENT, GLIDE und LANDING BURN gesteuert. Ein separater
ENGINE CUTOFF-Zustand wird nicht bendtigt, aber eine «Flagy im LANDING BURN existiert.

Ausgangszustand Zielzustand Bedingung im Code (vereinfacht)
IDLE ASCENT Hohe > 5m
ASCENT GLIDE Apogium erkannt: wenn Hoéhe 95% des bisherigen

Maximums betrigt und Rakete sinkt.

GLIDE LANDING_BURN Zeit bis zum Erreichen der Landing burn-Hohe
(49.14m) < 1s, und Vertikalgeschwindigkeit negativ.
(siehe Kap. 5.3.3.)

LANDING_BURN (Flag) Engine  Hohe <= Cutoff Hohe (0.2m) und
Cutoff Vertikalgeschwindigkeit >= Cutoff-Geschwindigkeit (-
0.15 m/s)

Tabelle 3: Zustandsautomat Ubergiinge vom IDLE bis zum Engine Cutoff
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5.3.5. Regelungsalgorithmen

Control beschreibt die bendtigten Anderungen der Kontrollorgane, bei der Ikarus-Rakete die
Landeklappen-Servos, um die Anforderungen der Guidance zu befriedigen.

Nasa Definition: «Control is defined as the onboard manipulation of vehicle steering controls to
track guidance commands while maintaining vehicle pointing with the required precision» [23]

Kontrollalgorithmen erhalten Soll- und Istwert und berechnen die Abweichung (Fehler). Daraus
erzeugen sie ein Steuersignal fiir die Kontrollorgane (z.B. Landeklappen), welches den Fehler
minimieren soll. Sie unterscheiden sich nur in der Mathematik, welche zu den Steuersignalen fiihrt.

In der Luft- und Raumfahrt etablierte Regelalgorithmen sind PID-Regler, LQR/LQG und Hoo-
Regler, wobei die letzten drei deutlich komplexer sind. Deswegen wurde fiir alle
Regelungsaufgaben der Ikarus-Rakete PID-Regler verwendet. Diese lassen sich besonders
schnell implementieren und bieten mit ausgereiftem Tuning eine ausreichende Robustheit.

5.3.6. PID-Regler-Einfithrung

PID-Regler (Proportional-Integral-Derivative) berechnen ihre Kontrollbefehle u aus einer Summe
dreier Teile, welche den aktuellen Winkelfehler e, seine Ableitung é und ihn {iber mehrere
Zeitschritte integriert [ e, dt beinhalten:

u=Kp'e +K1fe,dt+KDe (56)

Wobei Kp, K;, Kp den Gewichtungen der drei Teile entsprechen. Deren Anpassung nennt man
Tuning. Als Erkldrung lasst sich folgendes sagen:

P-Teil: Erzeugt eine sofortige Reaktion proportional zur aktuellen Abweichung.

I-Teil: Der Integralteil summiert alle Fehlabweichungen iiber die Zeit und wirkt somit gegen
konstante Fehler.

D-Teil: Der Differentialteil sorgt fiir das Dadmpfen der Uberschwingungen, denn er reagiert auf
zeitliche Anderung der Fehlerraten (AT—e) und wirkt damit vorausschauend ddmpfend auf mogliche

Uberschwingungen. Er ist anfillig fiir Input-Rauschen, weswegen er meistens mit einem
Tiefpassfilter verwendet wird.

5.4. Regelungsimplementierung

5.4.1. Vertikale Schubkontrolle

Damit die durch die Guidance berechnete Zielgeschwindigkeit (siche Kap. 5.3.2) erreicht und
gehalten wird, gibt es einen vertikalen Schubregler. Dafiir wurde ein P-Regler implementiert.

Auf den I-Teil des PID-Reglers wird verzichtet, da die Fiihrungsgrosse (Ziel) eine
Sinkgeschwindigkeit und kein Schweben ist. Somit sind bleibende Fehler weniger kritisch. Zudem
besteht bei einer Rakete mit begrenztem Landeschub ein grosses Risiko fiir einen Integrator-

Maturitétsarbeit MNG



25 Regelung

Windup. Das bedeutet, wihrend die Rakete zu wenig Schub hat, wiirde der Integrator (I-Anteil)
wachsen und dann sobald er in den wirksamen Bereich gelangt eine viel zu grosse Gegenreaktion
auslosen.

Der D-Teil wurde weggelassen, weil eine Rauschunterdriickung durch die Glittung des Kalman-
Filters redundant ist.

Mithilfe der Differenz von Zielgeschwindigkeit vVigpgo; und der aktuell gemessenen
Vertikalgeschwindigkeit v,.;,q; €rgibt dies die Berechnung fiir die bendtigte Beschleunigung
abenétigt:

Abenstigt — Kp ) (Vtarget - Vactual) (5 7)

Als Kontrollvariable gibt es den Schub, welcher sich davon ableiten ldsst und iiber den
Grundwinkel der vier Servos realisiert wird:

F=m-(981 5+ apensrige) (5.8)

Wobei:
F: berechneter Soll-Schub der Landemotoren (wird dann {iber die Servowinkel realisiert)
Kp: Proportionalfaktor; wie stark der Schub auf Geschwindigkeitsfehler reagiert, Die Einheit betrégt
laut (): [Kp] = s71

Nach einem Auto Tuning stellte sich Kp = 1.179648 s~1 als verlisslich dar.

5.4.2. Lage-Stabilisierung in Landephase

Die fiir die Lageregelung verwendeten Drehachsen sind in Abbildung 17 dargestellt:

yaw

pitch

roll

Abbildung 17: Drehachsen der Rakete mit Pitch und Roll als Hauptachsen fiir die Lageregelung

Maturitétsarbeit MNG



26 Regelung

Fiir die Pitch-Roll Korrektur/Lagestabilisierung wurde ein PD-Regler verwendet. Der Integral-Teil
bleibt hierbei aus, wie es in der Lageregelung in der Luft/Raumfahrt iiblich ist. Dies liegt daran,
dass Winkelfehler selten langfristig oder kumulativ auftreten, somit wiirde ein I-Anteil das System
verlangsamen und potenziell sogar die Regelung beeintrdchtigen. Bei Winkelfehlern tritt, im
Gegensatz zu anderen Systemen, kein «Leckstrom» oder Ahnliches auf. Potenziell gefihrlich ist
der Proportional-Teil, da durch einen Integrator-Windup (z.B. aufgrund begrenzter
Korrekturwinkel (£7°)) starkes Uberschwingen auftreten kann. [24]

Als Inputvariablen gibt es rol1 und pitch. Diese entsprechen der aktuellen Winkelabweichungen
(Soll-Ist-Fehler in Roll- und Nickachse, gemessen in Radianten)

Zusitzliche Inputs sind omega_x und omega_x: momentane Winkelgeschwindigkeiten um die X-
und Y-Achse (in Radianten/Sekunde)

Der Regler berechnet und gibt am Ende rol1l correctionund pitch correction aus. Also
Steuerbefehle (Korrekturwerte), die angeben, wie stark die Servos fiir die Triebwerks- oder Flaps-
Auslenkung verstellt werden sollen, um die Rakete wieder zu stabilisieren. Somit gilt diese
Gleichung fiir roll-/pitch Korrektion:

U=- (I<:I’ e+ }(I) . éf) (fs.?g)

Wobei:
u: Servowinkel in rad. (Ausgabe Regler, rol1l correction oder pitch correction)/

e: Aktueller Winkelfehler (Soll-Winkel - Ist-Winkel, in rad)
é: zeitliche Anderung des Fehlers (effektiv: gemessene Winkelgeschwindigkeit w, oder wWy)

Kp : Verstirkung des Proportionalteils (wie stark auf Momentane Fehler reagiert wird),

dimensionslos

Kp: Verstirkung des D-Teils (wie stark Winkelgeschwindigkeit geddmpft wird), aus (5.8) folgt
[ul _ rad _

folgende Einheit: [Kp| = 1 =~ =

Das negative Vorzeichen braucht es, weil die Korrektur entgegengesetzt zum Fehler wirken muss.
Mit der Begrenzung auf gimbal max = #7°, wird verhindert, dass die Servos in einem
Zeitschritt unmogliche Verdnderungen erreichen miissen. Somit lautet der Code wie folgt:

def (self, roll, pitch, omega_x, omega_y):
if self.current_state != FlightState.LANDING_BURN:
return

roll_correction = -(self.k_p_att * roll + self.k_d_att * omega_x)

pitch_correction = -(self.k_p_att * pitch + self.k_d_att * omega_y)

roll_correction = (-self.gimbal_max, (roll_correction, self.gimbal_max))
pitch_correction = (-self.gimbal_max, (pitch_correction, self.gimbal_max))

return roll_correction, pitch_correction

Codeausschnitt 1: Lagekontrolle der Landephase mithilfe eines PD-Reglers durch Landemotoren
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5.4.3. Geometrische Transformation/Mixer

Damit der in Kapitel 5.4.1 berechnete Schub und die Lagekorrektur aus 5.4.2 umgesetzt werden
kann, bedarf es einer geometrischen Transformation, welche den Servos die Befehle in
Winkelansteuerungen iibersetzt.

Zuerst werden die Lagekorrekturwinkel (pitch corr & roll_corr) einer Servo-Grundstellung von
45° hinzugerechnet.
Dafiir wird folgendes Schema verwendet:

Motor vorne = 45 - pitch_corr
Motor_hinten = 45 pitch_corr
Motor _links = 45 - roll_corr
Motor_rechts = 45 roll_corr

Anschliessend werden diese Rohwinkel (Motor vorne etc.) mit einem Schubfaktor skaliert. Dieser
entspricht dem Verhiltnis des aktuell bendtigten Schubs zum Maximalschub. Hierbei wird eine
vereinfachte lineare Beziehung zwischen Schub und Anstellwinkel angenommen.

5.4.4. Lage-Stabilisierung in Gleitphase

In der Gleitphase wird keine dynamische Landeregelung wie ein PID-Regler angewendet.
Stattdessen werden die Landemotoren rein geometrisch so angesteuert, dass sie eine zum Boden
parallele Fliache bilden.

5.5. Echtzeit Software Architektur/ Tuning

Die Echtzeit-Softwarearchitektur des vorliegenden Programms basiert auf einem deterministischen
Main-Loop-Konzept mit fester Zykluszeit von 50 Hz (20 ms). Deterministisch bedeutet hier, dass
die Hauptschleife (Main-Loop mit allen Funktionen) so ausgelegt ist, dass sie vorhersagbar
innerhalb dieses festen Zeitrasters abgearbeitet wird. Wenn dies nicht der Fall ist, also die effektive
Zykluszeit schwankt (zeitliche Schwankung nennt man Jitter), kann es zu Fehlern in Messung und
Regelung kommen.

Die Messfehler entstehen, weil die physikalischen Berechnungen iiber die Zeit integrieren und
somit von der genauen Zykluszeit abhingen. Jitter wird im Programm durch eine eingebaute
Timing-Kompensation reduziert: Nach jedem Schleifendurchlauf misst das Programm die
verstrichene Zeit und wartet die Differenz zur Soll-Zykluszeit von 20 ms nach. Eine weitere
Massnahme zur Entlastung der Echtzeitschleife ist das «Puffering», also das Zwischenspeichern
vieler Datensétze in einem Puffer (Liste im RAM), anstatt jeden Eintrag einzeln direkt in den Flash-
Speicher zu schreiben. Dies ist vorteilhaft, weil Schreibzugriffe auf den Flash-Speicher lange
dauern und damit die Einhaltung der Zykluszeit storen, wahrend das Schreiben in den RAM nahezu
keine zeitliche Verzogerung verursacht. [25]
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Autotune:

Zusitzlich zu manuellen Versuchen wurde ein automatisiertes Tuning-Skript eingesetzt, das mit
Hilfe eines KI-Assistenzsystems generiert wurde. Dieses Programm ruft in einer
Python-Umgebung wiederholt die Flugsimulation auf und variiert dabei systematisch die
Regelparameter. Fiir jedes Parameterset wird eine Kostenfunktion ausgewertet, die eine niedrige
vertikale Aufprallgeschwindigkeit, geringe maximale Neigung der Rakete und moglichst kurze
Brennzeit belohnt; die jeweils besten Parameterkombinationen mit minimaler Kostenfunktion
werden wie folgt ausgegeben:

# TUNING ABGESCHLOSSEN - OPTIMALE PARAMETER

Kopiere diese Werte in deinen RocketLandingController-Aufruf:

k_h 0.480325,
kp_vert 4.568193,
k_p_att 0.083332,
k_d_att 0.042031,
landing_altitude = 49.14,

Finaler Cost: 1245.938821
Gesamtzeit: 86.1 Minuten

Abbildung 18: Ausgabe der besten Tuning Parameter des Autotuning nach circa 86 min Rechenzeit.
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6. Simulation

6.1. Einfiihrung

Um die Landefdhigkeit der Ikarus-Rakete zu entwickeln und zu beurteilen, ist eine realistische
Simulation des Flugverhaltens notwendig. Nur so lassen sich viele verschiedene Szenarien und
Parameter (sieche Kapitel 5.5) zuverléssig testen, ohne reale Testfliige mit hohem Aufwand oder
Risiko durchfiihren zu miissen. In diesem Kapitel wird deshalb das numerische 6-DOF-
Simulationsmodell der Landung mit seinem physikalischen Modell, den verwendeten
Differentialgleichungen und deren numerischen Losung beschrieben.

6.2. Ballistische Fliige/OpenRocket Simulation

Vor dem numerischen Simulationsmodell und fiir eine erste Auslegung des Raketenentwurfs wurde
OpenRocket verwendet, das auf Basis von Geometrie ballistische Fliige nicht wiederverwendbarer
Raketen simuliert. OpenRocket berechnet zudem die Position des Schwerpunkts und Druckpunkts
(siche Abbildung 19).[26]

So kann beispielsweise die Grosse der Finnen angepasst werden, damit sich der Druckpunk hinter
dem Schwerpunkt befindet. Sollte er vor dem Schwerpunkt liegen, konnte die Rakete sich drehen
und es gébe keinen stabilen Aufstieg.

s o 5 10 15 20 25 30 35 40 a5 50 55 60
0 0 o0 o o (Pon oo oo Poo o n o (oo o o (oo oo o oo n oo o oo oo n o too oo o oo o o o oo o noo (o non (oo o o o (oo oo

L Schwerpunkt  Druckzentrum

Abbildung 19: OpenRocket Darstellung der IKARUS 1V, mit Schwerpunkt und Druckzentrum fiir Aufstieg

Die Software benutzt Motor-Schubkurven, Luftdichte- und Windmodelle sowie Widerstands- und
Auftriebskoeftizienten, um in jedem Integrationsschritt die resultierende Kraft und das Moment zu
berechnen.

Aus diesen diskreten Schritten werden dann alle Ausgaben, wie beispielsweise der Graph fiir die
Hohe, Vertikalgeschwindigkeit und Vertikalbeschleunigung iiber die Zeit generiert (siche
Abbildung 20). Zu beachten ist die Maximalhdhe (Apogéum = 108.2m), fiir diese wurde die Rakete
designt.
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Aufstieg IKARUS IV

Vertikale Bewegung iiber Zeit
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Abbildung 20: OpenRocket Simulation der Vertikalbewegung der IKARUS IV

Setting flir Numerisches Modell des Raketenflugs

Fir die Auslegung des Landeregelungsalgorithmus wurde anschliessend eine speziell
programmierte Simulation entwickelt, wobei MATLAB zunichst in Betracht gezogen, letztlich
aber zugunsten von Python verworfen wurde, da Python grdssere Flexibilitdt bot und bereits
Programmiererfahrung vorlag.

6.3. Physikalisches Modell der Rakete

In der Simulation wird die Rakete als starrer K&rper mit sechs Freiheitsgraden (6-DOF) modelliert.
Diese bestehen aus drei Richtungsbewegungen (translatorisch, x, y, z), also die Verschiebung des
Schwerpunkts im Raum und drei Achsendrehungen um den Schwerpunkt (rotatorisch, Roll, Pitch,
Yaw). Die Speicherung und Aktualisierung aller konstanten Parameter (z.B. Lange, Durchmesser),
sowie der Zustandsgrdssen (z.B. Position, Geschwindigkeit, Winkelgeschwindigkeit) erfolgt in der
rigidbody3d.py Datei/Klasse.

6.3.1. Geometrische und Masseninformationen

Mithilfe der Simulation in OpenRocket, welche eine realistische Modellierung und somit die echte
Masseverteilung beriicksichtigt, wurden die Trigheitstensoren berechnet. Hier folgen die
geometrischen Parameter der simulierten Rakete:

Parameter Wert Einheit
Masse 1.328 kg
Lange 0.58 m

Durchmesser 0.073 m

Tabelle 4: Geometrische Parameter der simulierten Rakete
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Schwerpunkt und Druckpunkt (fiir aerodynamische Kréfte) werden im korperfesten
Koordinatensystem (body frame) definiert. Dieses folgt den Bewegungen und Rotationen der
Rakete, seine Achsen sind sozusagen an die Rakete «angeschraubty. Der Ursprung liegt im
geometrischen Zentrum des body frames und entspricht dem Schwerpunkt. Der Druckpunkt
(pressure_center) befindet sich weiter hinten in Richtung Finnen.

Beide Punkte konnen in einem weiteren Schritt durch die Berechnungen von OpenRocket oder dem
CAD — Modell echt definiert werden.

6.3.2. Tragheitstensor
In der Simulation wird die Rotationstrigheit durch die drei Trigheitsmomente Iy, Iy, I,,
beschrieben. Zur Vereinfachung wird angenommen, dass keine Achsenkupplungen zwischen den

Achsen auftreten, weswegen die drei Hauptachsen geniigen. Die verwendeten Werte lauten:

Ly = Iy, = 0.040 kg - m?
I,, = 0.00285 kg - m?

und wurden direkt aus OpenRocket importiert. Diese berechnet die Trigheitsmomente mithilfe der
dort genau modellierten Gewichtsverteilung aller Komponenten.

Iwxund Iy sind die Tragheitsmomente um die lateralen Achsen (Pitch und Roll). I-; entspricht dem
Tragheitsmoment um die Lingsachse (Yaw). Alle drei werden in rigidbody3d definiert und

gebraucht, um die Winkelbeschleunigungen a, aus einwirkenden Momenten 7, wie folgt zu
bestimmen:

Tz (6.1)

Wobei das gleiche fiir Pitch (a,) und Roll (a,) gilt.

6.4. Dynamik des starren Korpers

6.4.1. Translatorische Bewegung

Die translatorische Bewegung des Schwerpunktes wird durch das zweite Newtonsche Axiom
beschrieben:

Fota(t) = m-a(t) (6.2)

Fiotai(t) setzt sich in diesem Fall so zusammen:

Ftotal(t) = FSchub(t) + Sign(Fdrag) ) Fdrag(t) - Fg(t) (63)

Maturitétsarbeit MNG



32 Simulation

Wobei Fg(t) (Gravitationskraft), Fgg(t) (Luftwiederstand) und Fsepyp(t) (Summe aller
Triebwerkkrifte) separat in der Simulation ausgewertet werden.

In der Simulation werden diese Krifte als Vektoren berechnet. Fiir die hier gezeigte vertikale
Bewegungsgleichung, also nur fiir die Hohe, wird die z-Achse nach oben als positiv definiert.

Die sign(Fgy,g)-Funktion sorgt formal fiir das korrekte Vorzeichen des Luftwiderstands, also:

* Beim Aufstieg wirkt der Luftwiderstand nach unten = negatives Vorzeichen
* Bei der Landung wirkt er nach oben (bremsend) - positives Vorzeichen

Die folgende Differentialgleichung wird exemplarisch nur fiir die Vertikalachse (Hohe) z(t)
angegeben:

m - Z(t) = Fscpup(t) + Sign(Fdrag) ’ Fdrag(t) —myg (6.4)

Der Schub Fgepyp(t) wird vom Regelalgorithmus vorgegeben und Fy,g(t) wird durch das

quadratische Widerstandsgesetz beschrieben (siehe Kapitel 6.5.5). Teilt man durch die Masse erhélt
man die Beschleunigung:

Z(t) — Fschup(t) + Sign(F grag) * Fdrag(t) —mg (65)
m
Fiir die numerische Integration wird die zweite Ableitung als Beschleunigung
a,(t) = Z(t) bezeichnet. Durch die semi-impliziten Euler-Verfahren ergibt sich:
v,(t + At) = v,(t) + a,(t) - At (6.6)
Z(t + At) = z(t) + v,(t + At) - At (6.7)

Bei diesen Verfahren wird zunéchst die Geschwindigkeit aktualisiert und erst danach die neue Hohe
mit der bereits aktualisierten Geschwindigkeit berechnet. Dies filihrt zu einer numerisch stabilen
3D-Simulation.

6.4.2. Rotatorische Bewegung
Wie sich ein Korper um seine Achsen dreht, wenn Drehmomente (durch Luftwiederstand und

Triebwerke) auf ihn wirken, wird durch die Eulersche Gleichung fiir Rotationsdynamik
beschrieben [27]:

@) =1-a)+ () x (I o) (6.8)
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Wobei:
e 7(t) das resultierende Moment ist
e I der Trigheitstensor

e «a(t) die Winkelbeschleunigung
e w(t) die Winkelgeschwindigkeit

Der Term w(t) X (I . w(t)) beschreibt das Kopplungsmoment zwischen Rotationen um
verschiedene Achsen. Bereits vorhandene Drehung (Drehimpuls, I - @(t)) fithrt dazu, dass

ein Drehmoment um eine Achse auch Bewegung um andere Achsen erzeugt

(gyroskopischer Effekt). [27] [28] [29]

Nach Winkelbeschleunigung umgeformt [27]:

a(t) = 171 (‘r(t) —w(®) x (I w(t))) (6.9)

Das resultierende Drehmoment T(t) wird separat mithilfe des Hebelgesetzes bestimmt.
Also fiir jede Kraft der zugehorige Hebelarm r; relativ zum Schwerpunkt 7,,,,. Hierbei
werden Angriffspositionen der Kréfte und Tragheitsmomente als konstant angenommen,
alle anderen Grdssen sind zeitabhéngig:

T(t) = Zi(ri - I‘cm) X Fi(t) (611)

In der Simulation setzt sich das Drehmoment aus den vier Momenten der Landetriebwerke
und des Luftwiederstands am Druckpunkt zusammen:

T(t) = TTriebwerke(t) + TLw(t) (612)

Die Gewichtskraft erzeugt, weil sie am Schwerpunkt angreift, kein Drehmoment.

Das in (6.11) berechnete Moment T(t) wird in die Eulersche Gleichung (6.9) eingesetzt und
somit ergibt sich die Winkelbeschleunigung a(t) . Anschliessend wird mit der
Winkelbeschleunigung a(t) im  Eulerschen  Integrationsverfahren  die
Winkelgeschwindigkeit w(t) aktualisiert:

w(t+ At) = w(t) + a(t) At (6.13)
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6.4.3. Quaternion-Integration

Motivation fiir die Verwendung von Quaternionen zur Beschreibung der Orientierung im Raum,
bietet ein zentraler Punkt: Bei den alternativen Euler-Winkel kénnen Gimbal Lock Probleme
auftreten. Deswegen ist die quaternionbasierte Steuerung auch der Standard in der modernen
Raumfahrt. Als Inspiration diente der Youtuber Garret [30], der TVC-Raketen entwickelt, aber auch
professionelle Systeme wie die der NASA SPLICE-Mission nutzen Dual-Quaternion Guidance-
Algorithmen [31].

Gimbal Lock beschreibt das Phadnomen, dass bei einer 3D-Rotation mit Euler-Winkel zwei
der drei Achsen parallel werden und dadurch ein Freiheitsgrad verloren geht (siehe
Abbildung 21). Es konnen immer noch alle Achsen gedreht werden aber, da nun zwei
parallel sind, haben Sie die gleiche Funktion. Somit kann in gewisse Richtungen nicht mehr
mit der Manipulation einer einzelnen Achse rotiert werden. Dies fiihrt zu sehr speziellen
und hektischen Ergebnissen fiir Wege zu gewissen Richtungen. [32]

Abbildung 21: Gimbal Lock, bei welchem zwei Achsen paralell fixiert sind

Ein Quaternion ist ein Vektor mit vier Komponenten und hat die Form q = (w,x,y,z). Er
beschreibt die Rotation und reprisentiert somit die die aktuelle Ausrichtung der Rakete
(body_frame) relativ zum Weltkoordinatensystem. [33]

Zudem ist in der rigidbody3d-Klasse eine Funktion definiert, welche ein Quaternion in eine 3x3
Matrix umrechnet.
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6.4.4. Aerodynamische Modellierung

Der Luftwiederstand wird durch das quadratische Widerstandsgesetz berechnet, bei welchem das
negative Vorzeichen anzeigt, dass die Kraft immer entgegen der Bewegungsrichtung ¥ wirkt:

Pe—

1 A~
Fiag = — 5 P -v? Acp D (6.14)

- p=1225 %: Luftdichte auf Meereshohe

- U= %: Einheitsvektor der Geschwindigkeit (gibt die Richtung an)
- A=0.00419 m?: Anstromfliche fiir 0.073 m Durchmesser

- ¢p = 1.01: Stromungswiderstandskoeffizient

- v = |V | Betrag der Geschwindigkeit (Speed)

In dieser Simulation wird zu Beginn nicht beachtet, dass sich die Anstromfliche und der
Stromungswiderstandskoeffizient durch Ausklappen der Bremsklappen oder durch Kippen der
Rakete verdndert. In erweiterten Simulationen ermoglichen hochaufgeldste 6-DoF Modelle mit
CFD-basierten = Koeffizienten = (Computational =~ Fluid  Dynamics  sind  separate
Stromungssimulationen) deutlich realistischere Vorhersagen. Die Koeffizienten werden fiir alle
Winkelstellungen und Bauteile (Finnen, Flaps, Beinen etc.) berechnet und tabelliert. Anschliessend
werden die Kréfte an den jeweiligen Korperkoordinaten der Bauteile festgesetzt.

In dieser Simulation wirkt der Luftwiederstand am aerodynamischen Druckpunkt (siche Kap.
6.2.1).

6.5. Simulationsaufbau und Parameter

Die Simulation verwendet ein Multi-Rate-System. Das bedeutet zwei verschiedenen Frequenzen
fiir Physik und Steuerung (siehe Tabelle 5).

Parameter Wert Bedeutung

Physik-Update-Rate 200 Hz Aktualisierung der Bewegungsgleichungen
Steuerungs-Update-Rate 50 Hz Microcontroller

Simulationsgesamtdauer ~11s Zeit fur Gleit- und Landemandver

Tabelle 5: : Numerische Simulationsparameter mit unterschiedlichen Update Raten fiir Physik-Update (Simulation) und
Sterungs-Update

Dies ermdglicht eine realistische Miteinbeziehung der verzdgerten Reaktion der Steuersignale
durch den Microcontroller.
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Die Startbedingungen lauten:

e Startposition (Hohe aus OpenRocket Simulation): po= (0,0,108) m

Startgeschwindigkeit: vo=(0,0,0) m/s

Anfangsorientierung (mehrere Durchgédnge mit verschiedenen Pitch und Roll Winkeln von -
25° bis 30°)

Anféangliche Winkelgeschwindigkeit: wo= (0,0,0) rad/s

Windgeschwindigkeit (beliebiger leichter Seitenwind): vwind= (2.0,0,0)

6.6. Losungsmethode und Numerische Stabilitat

Die Losungsmethode fiir die Translatorischen Bewegungen ist bereits durch Formel 6&7 erklart.
Fiir rotatorische Bewegungen ist in Kap. 6.2.2 aus Momenten die Winkelbeschleunigungen und
daraus die Winkelgeschwindigkeiten berechnet worden.

Die Orientierung der Rakete wird durch ein Einheitsquaternion q(t) beschrieben. Die zeitliche
Anderung hiingt direkt von der Winkelgeschwindigkeit & = ((ox, Wy, ooz) der Rakete ab.

Wquat(t) ist die Quaternion-Darstellung der Winkelgeschwindigkeit &3

Die zugehorige kinematische Differentialgleichung besagt, dass die Ableitung des Quaternions
q(t) proportional zur aktuellen Geschwindigkeit ist:

g =D =2 q(0) ® wgu(t) (6.14)

. T . .
Wobei  wquae = [O, Wy, Wy, (oz] (nach Konvention als Spaltenvektor) das ,reine*

Winkelgeschwindigkeits-Quaternion ist. Allgemein schreibt man eine Quaternion als q =
[do,d1, 92, q3]T. Rein ist es, wenn Skalaranteil q, = 0 und es nur aus einem Vektorteil (qy, g2, q3)
besteht.

Der Faktor% ergibt sich daraus, dass Rotationsquaternionen den Drehwinkel stets in Form des
halben Winkels 8/2 im Sinus und Cosinus speichern. Bei der zeitlichen Ableitung fiihrt dies
gemaiss Kettenregel zu einem Vorfaktor %, damit die Anderungsrate des Quaternions exakt mit der

physikalischen Winkelgeschwindigkeit @ iibereinstimmt.[34][28]
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Im Code ist die DGL dann folgendermassen implementiert:

wx, wy, wz = self.omega
g = self.orientation

dq_dt = - * np .
[
-q [1] * wx - q [2] = wy - ¢ [3] *
aq [ ] * WX + g [ ] * Wz - q [ ] *
q [ ] * Wy - (@ [ ] * Wz + ( [ ] 0.
q [ ] * Wz + [ ] * WX - q [ ] >

Codeausschnitt 2: Implementierung der DGL fiir die Lagebestimmung

Die DGL beschreibt, wie sich das Orientierungsquaternion iiber die Zeit verdndert. Da die
Winkelgeschwindigkeit @ zeitlich abhéngig ist, gibt es keine geschlossene Losung. Deshalb wird
die Orientierung in der Simulation numerisch integriert. Dafiir wird das explizite Euler-Verfahren
zur Zeitintegration verwendet [35]:

Xn+1 = Xp + f(antn) - At (6.15)

Fiir die Quaternionen sei das dann:

d
ne1 = o+, - A (6.16)

Und im Code mit At = 0.005:

self.orientation += dq_dt * dt

Codeausschnitt 3: Numerische Integration der Orientierung mithilfe des Euler-Verfahren

Quaternion-Normalisierung

Weil durch explizite Verfahren wie Euler-Integration stets kleine Fehler auftreten, kann durch
akkumulierte Fehler das Quaternion seine Form als FEinheitsquaternion verlieren. Nur
Einheitsquaternionen reprédsentieren reine Rotationen, also wiirde ohne Korrektur eine Verzerrung
oder Skalierung auftreten. Deswegen wird das Quaternion durch seine Norm geteilt. [28]

Maturitétsarbeit MNG



38 Simulation

Im Code:

norm = np.linalg.
self.orientation /= norm

Codeausschnitt 4: Quaternion Normalisierung

6.7. Ausgabedaten und Metriken

Um die Leistungsfahigkeit des Landealgorithmus auszuwerten und zu verbessern, bedarf es einiger
Ausgabedaten und Metriken (siehe Tabelle 6, Abbildung 24). Somit werden die wichtigsten
Variablen in der Python-Simulation pro Zeitschritt in Listen gespeichert/geloggt und ausgegeben:

Tabelle 6: Kategorisierung der Ausgabedaten & Metriken

Kategorie Eingabe Ausgabe Medium
Trajektorie Position x,y,z in poS_X, pos_Yy, 3D-Flugbahn-Plot und Héhen-Zeit-Plot;
pos_z; Zeitin zeiten. Konsolenwerte zu Maximalhohe, finaler Héhe

und Flugdauer.

Orientierung pitch_log,roll_log, Plot von Pitch/Roll in Grad und Diisen-
orientation_log, theta_log. Kippwinkel 6 (¢).
Flight-State state_log mit IDLE, ASCENT, Stufenplot der Flight-States iiber der Zeit.

GLIDE, LANDING_BURN.

Aktuatoren servo_angle_logs (4 Servos), Plots der Servo-Winkel (0-90°) und des
motor_logs (4 Motoren). Motorschubs (Kraftesumme).

Impact- und impact_vz, Konsolenausgaben: Engine-Cutoff-Zeitpunkt,

Cutoff-Metriken control_step_counter, Aufprallgeschwindigkeit, Anzahl 50 Hz-

engine_cutoff. Schritte

Maturitétsarbeit MNG



39 Simulation
3D-Raketenflugbahn mit 4-State Machine Hohenverlauf und Dusen-Kippung
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Abbildung 22: Beispiel Metriken der Python Simulation
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7. Flugstarts

7.1. Motortest I

Nov. 2025: Test des selbstgebauten Zucker-Kaliumnitrat-Motors. Die Schubmessung erfolgte
durch ein Pendel. Die Pendelmasse mit selbstdesignter Motorhalterung wurde an einem 1.6 m
langem Draht aufgehédngt. Die Ziindung erfolgte via den Flugcomputer mit Mosfet Ziindungs-
System. Damit wird sie und die kabellose Steuerung iiber den Webbrowser getestet. Der maximal
erwartete Schub betrdgt 50 N. Damit die Winkelauslenkung im korrekten Bereich liegt, wurde eine
Masse von 6.1 kg eingebaut.

7.2. Motortest II/I11

Nov. -Dez. 2025: Hier wurden die gekauften Klima D-3 und D-9 Motoren getestet. Das Pendel-
Setup wurde neu designt und 3d-gedruckt (siehe Abbildung 23). Unter anderem wurden die Faden
durch starre Karbonstangen ersetzt und ein Kugellager am Drehpunkt eingebaut. Dies fiihrt zu einer
stabilen Achsenfiihrung und reproduzierbareren Ergebnissen.

Abbildung 23: Pendelschwingungs-Versuchsaufbau mit 1.00 m Pendelldinge und auswechslbarem Testgewicht (4.15 kg fiir
den Klima D-9-Motor bzw. 2.15 kg fiir den Klima D-3-Motor) zur Untersuchung der Motoren im neu konstruierten,
kugelgelagerten Pendelarm aus Karbonstangen.

7.3. Motortest IV

Jan. 2026: Mit einem neuen Versuchsaufbau wurde in der letzten Serie der Motorentests durch das
Schubpendel getestet, ob mit mehr Gewicht (bisher 2.15 kg) die Bewegung geniligend geddmpft
werden kann. Motivation dafiir liefern die Motorentests II/III (siche Kapitel 8.2), bei welchen das
Pendel zu iiberschwingen begann und in eine Pendelbewegung geriet. Die Gewichtserhdhung
verlief von 4.15 kg bis auf 10.15kg.
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7.4. Flugl

Nov. 2025, war der erste vollwertige Testflug geplant. Diese Deadline fiihrte zur Fertigstellung aller
fiir einen Flugzyklus (Start = Gleitphase = Landephase) bendtigten Komponenten und deren
Zusammenbau. Dies war bereits ein grosser Meilenstein, doch leider kamen mit der rapiden
Fertigstellung und dem Fokus auf der Vollstindigkeit einige Einbussen, was Gewichtsmanagement
angeht. So wurde der Start kurzfristig abgesagt, da mit der damaligen Motorisierung eine maximale
Flughdhe von nur 30 m erreicht wiirde. Dies ist von Bedeutung, da die Sicherheitsmarge fiir ein
zeitgerechtes Landemandver mit einer kleineren Fallhhe schwindet.

Mit dieser Erfahrung waren die Ziele fiir den zwei Wochen spiter geplanten Start festgelegt:

1. Reduktion des Gesamtgewichts um min 40 %
. Erhéhung der Motorenleistung um 50 %
3. Erhohung der Stabilitét fiir Landebeine und Landemotor (Klappen)

7.5. Flug IT - III

Dez. 2025, Ziel dieser Testfliige war das Testen der tliberarbeiteten IKARUS II. Diese war circa.
30% leichter und dazu stabiler. Ebenfalls wurde durch die Verbesserung der Simulation auch die
Flugsoftware deutlich leistungsfdhiger. Zudem wurde die neue Startrampe getestet. Beim Flug III
wurde auf eine Ziindung der Startmotorenclusters durch Elektroanziinder gesetzt, da sich dies als
Problem bei Flug II herausstellte (siche Kapitel 8.3).

7.6. Flug 1V

Jan. 2026, die IKARUS IV mit einem Rekordgewicht von nur 1328g, vier neuen Servos und einem
stabileren Gehduse aus PLA — Silk + (siche Abbildung 24) wurde getestet. Ebenfalls wichtig waren
die neuen Elektroanziinder (orangene Kabel), welche eine verlédsslichere Ziindung bieten sollten.

S —

Abbildung 24: IKARUS 1V Rakete mit neuem Gehduse, Servos, Motorenkonﬁg;tration und Softwareupdate
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8. [Ergebnisse

8.1. Motortest I

Wie auf Abbildung 25 erkennbar ist, zeigte der erste Motorentest ein strukturelles Versagen des
Gehiuses:

Abbildung 25: Motorentest I, Resistenzprobleme beim selbstgebauten Motorgehduse und kein Druckaufbau

Es stellte sich heraus, dass das Gehduse nicht dicht war. Es ist erkennbar, wie neben dem
eigentlichen Ausgangstrahl nach rechts, deutliche Seitenstrahle entstehen. Dieses ausweichende
Gas ist sehr kritisch, da es den Druckaufbau verhindert und somit kein Schub generiert wird.

Zusitzlich wurde beobachtet, dass die Verbrennung viel zu langsam stattfindet. Nach der
OpenMotor-Simulation miisste die gesamte Reaktion innerhalb von 0.84s stattfinden, doch beim
experimentellen Test dauerte dies mindestens 26.0s. Wahrscheinlich verbrauchte die Verbrennung
des Nylon im Gehduse einen grossen Anteil des verfiigbaren Sauerstoffs. Diese langsame
Verbrennung verhindert ebenfalls den Druckaufbau. Auch ist in den letzten 4.0s der gesamte Motor
in Flammen aufgegangen und innert kiirzester Zeit geschmolzen:

Abbildung 26: Motortest I, Motor & Halterung in Flammen
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Trotzdem konnte eine erfolgreiche Ziindung der selbsthergestellten KNSB-Treibstoffmasse
beobachtet werden.

8.2. Motortest II/I11

Die folgende Krifteskizze beschreibt das Motorpendel im ausgelenkten Zustand und die dabei
wirkenden Krifte: Gewichtskraft f’;, Riickstellkraft/Schubkraft F;., und die Fadenkraft ﬁ:

Frick = —m-g-sing
ey ——
FRuck - = FSchub

e o e e

Abbildung 27: Krdfteskizze des Pendels mit [ = 0.99m, zur Messung des Motorschubs
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Bei der Bestimmung der Schubkraft durch das Motorpendel, zeigte sich, dass diese Methode fiir
genaue Zahlenwerte ungeeignet ist.

Beim schwingenden Pendel muss neben der Gewichtskraft auch die Tragheit der Bewegung
berticksichtigt werden, da es sich um ein dynamisches System handelt; das Pendel «iiberschwingt».
Somit kann nicht einfach auf die Schubkraft aus der momentanen Pendelauslenkung geschlossen
werden, da das Pendel niemals eine stabile Lage erreicht.

Damit trotzdem ausgewertet werden kann, wird iiber das Drehmomentgesetz mit der
Winkelbeschleunigung und dem Trégheitsmoment auf die Schubkraft geschlossen.

Dazu wird der Ausschlags Winkel ¢ zweimal numerisch abgeleitet, was Messfehler und
Bildrauschen stark verstirkt. So entstehen in der berechneten Schubkurve sogar scheinbar negative
Kriéfte, obwohl der Motor physikalisch nie ,,zuriickzieht*.

Die Methode liefert deshalb nur eine grobe Schitzung des Schubverlaufs.

Fiir quantitative Aussagen (z.B. maximaler Schub oder Gesamtimpuls) miisste stattdessen ein
geniigend starker Kraftsensor verwendet werden, ein solcher war and der Schule leider nicht
verfiigbar.

Folgende Abbildungen (28, 29) zeigen die zweifach numerisch abgeleiteten Schubkurven fiir die
Klima Motoren D-3 und D-9:

Schubkurve D-3

60
50
40
30
20
10

Schub [N]

-10
-20

-30
Zeit [s]

Abbildung 28: Schubkurve der Pendelmessung des Klima D-3 Motors, zweifach numerisch abgeleitet.

Schubkurve D-9
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50
40
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Schub [N]

20

10
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Zeit [s]

Abbildung 29: Schubkurve der Pendelmessung des Klima D-9 Motors, zweifach numerisch abgeleitet
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8.3. Motortest IV

Hier sind die Zeitpunkte der maximalen Auslenkung dreier Teiltests mit jeweils unterschiedlichem
Gewichten aufgefiihrt. Die Pendellinge betrdgt 1.0m und die folgenden Konfigurationen
entsprechen alle dem D-3 Landemotoren von Klima mit 3N Durchschnittsschub und 5.5s
Brenndauer.

Folgende Abbildung 30 zeigt den Test mit einem Gewicht von 4.15 kg, welcher in einem
Uberschwingen resultierte und wéhrend der gesamten Brennzeit auspendelte. Somit ist eine
Messung der Schubkraft anhand des Auslenkwinkels nicht moglich.

T
Abbildung 30: Pendel in maximaler Auslenkung mit 4.15kg Pendelmasse und Im Pendellinge. Resultierte im
Uberschwingen

Folgende Abbildung 31 zeigt den Test mit einem Gewicht von 6.15 kg, welcher in einem
Uberschwingen resultierte und wihrend der gesamten Brennzeit auspendelte. Somit ist wiederum
eine Messung der Schubkraft anhand des Auslenkwinkels nicht moglich.

KETTLER TOP STAR & -\ =
Abbildung 31: : Pendel in maximaler Auslenkung mit 6.15kg Pendelmasse 1Im Pendellinge. Resultierte im
Uberschwingen
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Folgende Abbildung 32 zeigt den Test mit einem Gewicht von 10.15 kg, welcher in einem
Uberschwingen resultierte und wihrend der gesamten Brennzeit auspendelte. Somit ist wiederum
eine Messung der Schubkraft anhand des Auslenkwinkels nicht moglich.

Abbildung 32: Pendel in maximaler Auslenkung mit I0. 75kg Pendelmasse und Im Pendellinge. Resultierte im
Uberschwingen

8.4. Flug II/III

In beiden Starts ziindete jeweils ein Motor nicht, wodurch der Gesamtschub deutlich reduziert
wurde und der Flugverlauf entweder stark asymmetrisch oder deutlich niedriger als geplant (<20m
Maximalhohe) ausfiel; auch das Elektroanziinder-System stellte keine vollstindig zuverlédssige
Losung dar. Somit blieb ein Test des Landeanflugs aus.

8.5. FluglV

Der Start konnte erfolgreich und zum ersten Mal mit einer Ziindung aller vier Startmotoren (siche
Abbildung 33) durchgefiihrt werden. Ebenfalls konnte eine neue Rekordhdhe von 15.3 m registriert
werden.

Abbildung 33: Erfolgreich geziindete Motorenstufe mit vier ausgebrannten Motoren

Maturitétsarbeit MNG



47 Ergebnisse

Wie sich die Flugbahn des Flug IV nach wenigen Sekunden kriimmte ist in folgender Aufnahme zu
sehen:

Die folgenden drei Abbildungen (35, 36, 37) zeigen die im Flugcomputer aufgezeichneten Daten
fir den Hohenverlauf, die Vertikalgeschwindigkeit und die Orientierung der Rakete. Die
Flugdatenverldufe sind, abgesehen von kleineren Abweichungen, physikalisch plausibel und
deuten auf eine erfolgreiche Integration des Kalman-Filters und der Sensorfusion hin.

Die erstmals vom Flugcomputer erkannten Flugphasen sind in Farbe eingezeichnet. Ebenfalls
wurde kurz nach Apogédum ein Ziindbefehl fiir die Landemotoren erteilt. Dieser konnte wohl
physisch nicht ausgefiihrt werden, da alle Landemotoren angeziindet am Absturzort aufgefunden
wurden.
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Abbildung 35: Zeitverlauf von Hohe h(t) fiir Flug IV, mit markierten Flugphasen (IDLE, ASCENT, GLIDE,
LANDING BURN) sowie Apogdium bei 15.3m
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Abbildung 36: Zeitverlauf von Vertikalgeschwindigkeit v, (1) fiir Flug IV, mit markierten Flugphasen (IDLE, ASCENT,
GLIDE, LANDING BURN)
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Abbildung 37: Zeitverlauf der Roll- und Pitchwinkeln wihrend Flug IV

Maturitétsarbeit MNG



49 Diskussion

9. Diskussion

9.1. Zusammenfassung der Ergebnisse

Motortest I zeigte ein strukturelles Versagen des Gehduses, dafiir eine erfolgreiche Ziindung der
selbsthergestellten Treibstoffmasse iiber das Flugcomputer — Mosfet — System.

Bei den Motorentests II/III konnte erfolgreich geziindet werden. Die Auswertung der Videodaten
konnte nur unter starkem Qualitdtsverlust aufgrund des Messrauschens, erfolgen.

Die Testserie Motorentest IV zeigt erneut die dynamischen Pendelschwingungen fiir alle Gewichte
bis zu 10.15 kg Pendelmasse bei dem Landemotor (3N) und ermdglicht ebenfalls keine exakte
Auswertung.

Bei den Flugstarts II/IIl konnte keine Aussage iiber die Funktionsfihigkeit der aktiven
Landesysteme gemacht werden, da die Flugbahn dieser Tests drastisch durch jeweilige
Fehlziindungen limitiert wurde.

Flugstart IV zeigte eine erfolgreiche Ziindung aller vier Motoren und somit eine neue Rekordhdhe
von 15.3 m. Eine Analyse der Flugdaten zeigt erstmals ein erfolgreicher Ubergang von IDLE =
ASCENT - GLIDE - LANDING BURN, mit der Erkennung des Apogédum und dem Ziindbefehl
fiir die Landemotoren. Probleme stellen die stark gekriimmte Flugbahn und die ausbleibende
Ziindung der Landemotoren dar.

Noch anzumerken ist, dass in Wirklichkeit weitaus mehr als vier Motorentests und Startversuche
stattgefunden haben (iiber sieben Flugstarts und zwolf Motorentests). Es wurden lediglich die
aussagekriftigsten ausgewidhlt und neu nummeriert.

9.2. Diskussion und Reflexion

Beim Motorentest I ldsst sich schliessen, dass weder das PLA-Filament (Halterung) noch das
Nylon-Filament (Motor & Diisen) die Temperaturen wihrend der Verbrennung standhalten kann.
Natiirlich stellt die Lange Brennzeit ebenfalls eine grossere Belastung dar, aber bei
systemkritischen Bestandteilen wie der Diise konnen selbst kleinste Verformungen grosse
Probleme darstellen.

Die Motorentests II/I1I boten als Zusatzexperiment die Moglichkeit unterschiedliche Ziindsysteme
zu testen und allféllige Verzogerungen auszuschliessen. Die Frage, ob fiir eine exakte Analyse der
Schubkurve oder des Totalimpuls ein Wechsel zu einer alternativen Messmethode (z.B. durch
Kraftmessgerit) notig ist, wurde aufgeworfen. Dies ist aber kein Problem, da fiir die gekauften
Klima Motoren sowieso zertifizierte Schubkurven vorliegen.

Motorentest III bestitigte die Hypothese, dass der Pendelaufbau mit seiner dynamischen Natur,
unabhingig vom Gewicht zu Uberschwingungen. Dies gilt wohl hauptsichlich fiir
Raketenmotoren, da sie mit kurzen Schubspitzen eine starke Dampfung bendtigen. Mehr Gewicht
wird mit immer kleineren Auslenkwinkeln (< 4°) ebenfalls zu einem Messproblem.

Flugstart IV bestitigte erstmals einen vollstdndigen, funktionierenden Ablauf aller Flugphasen von
IDLE bis LANDING BURN und erreichte mit 15,3 m eine neue Rekordhdhe. Dies wurde durch
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die liberarbeitete Ziindtechnik und somit der erfolgreichen Ziindung aller Startmotoren ermdglicht.
Die Flugdaten belegen damit, dass das grundlegende Konzept des Antriebs und der Steuerung
tragfahig ist. Gleichzeitig zeigen die stark gekriimmte Flugbahn und die verbleibenden
Stabilitiatsprobleme klar auf, welche nichsten Schritte notwendig sind: Die Aerodynamik des
Flugkorpers soll gezielt optimiert werden, insbesondere durch im Gehduse versenkte Landeklappen
und vergrosserte Finnen.

Bei den Flugstarts sorgten selbst kurzfristig abgesagte Testversuche zu enormen Erfahrungswerten.
So konnten wichtige Aspekte wie Gewichtsreduktion, Ziindsicherheit und Stabilitdt durch die
gewonnene Erfahrung deutlich verbessert werden.

Die hohe Komplexitit des Ikarus-Projekts machte es notwendig, viele neue Fahigkeiten zu
erlernen: Unter anderem in Regelungstechnik, Programmierung, Simulationsaufbau, 3D-Design
und -Druck, Loten, Treibstoffchemie und Materialkunde. Gleichzeitig bot das Ikarus-Projekt mit
den tiber 600 Arbeitsstunden neben den technischen Herausforderungen eine intensive Schule fiir
Ausdauer und professionelle Arbeitsweise.

9.3. Ausblick

Die Ikarus-Rakete wird zukiinftig in folgenden Punkten weiterentwickelt:

Landesimulation und Regelung:

Die Landesimulation und Regelung sollen durch leistungsstérkere Verfahren, beispielsweise eine
Trajektorienberechnung direkt an Bord, weiterentwickelt werden. Erginzend konnten
aerodynamische Simulationen oder Windtunneltests die Modellierung der Flugbahn deutlich
prézisieren.

Motorentwicklung

Die Motorenentwicklung wird fortgefiihrt, indem bereits entworfene Diisen- und
Gehdusekonfigurationen aus Stahl siehe Abbildung in préiziser CNC-Fertigung experimentell
getestet werden. In OpenMotor Simulationen wurden Sie bereits erfolgreich getestet.

Diese werden sdamtliche bisherigen Probleme der Konfiguration beheben. Da sich die
Treibstoffmasse als funktionsfahig herausgestellt hat (siche Kapitel 8.1), bietet dieses neue Design
die Moglichkeit, alle zukiinftigen Raketenstarts in einer massangefertigten Konfiguration zu
befeuern.

Kommerzielle Nutzung
Eine Steigerung der erreichbaren Flugh6he sowie eine weitere Verbesserung der Landestabilitét

wiren wichtige Schritte, um die Rakete langfristig in Richtung eines kommerziell nutzbaren
Systems zu entwickeln

94. QR Code

Abbildung 38: OR-Code zu den Rocket Launches
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