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TER LUFTFAHRZEUGE

(57) Abstract: Disclosed is an aid for remotely controlling unmanned
aircraft and especially helicopters, said aid allowing the pilot to directly
control the angle of inclination, e.g. a pitch angle and/or a roll angle,
at least by approximation such that the respective angle of inclination
autonomously and largely returns to the horizontal position when the
control stick is neutralized. In order to do so, the inclination is reg-
ulated by integrating a rotational speed signal to an actual value and
mixing a setpoint value thereinto after forming the integral. In order to
avoid zero drift, the integration time is limited, especially by coupling a
portion of the actual value and/or the setpoint value back into the input.
Furthermore, the integrated actual values are subjected to a vectorial
rotation by means of a yaw signal.

(57) Zusammenfassung:  Eine Hilfe zur Fernsteuerung von
unbemannten Luftfahrzeugen und insbesondere Hubschraubern,
welches es dem Pilot zumindest nZherungsweise erlaubt, direkt den
Neigungswinkel zu steuern, also beispielsweise einen Nick- und
/ oder Roll- Winkel, sodass bei Neutralisieren des Steuerkniippels
der betreffende Neigwinkel selbststindig und weitgehend auf
horizontale Lage zuriick geht. Hierzu erfolgt eine Neigungsregelung,
indem ein Drehratensignal zu einem Istwert integriert wird, und ein
Sollwert hinter der Integral-Bildung eingemischt wird, wobei zur
Vermeidung von Nulldriften die Integrationszeit eingeschrénkt ist,
insbesondere indem ein Anteil des Istwertes und / oder Sollwertes in
den Eingang zuriickgekoppelt wird. Femer eine vektorielle Drehung
der integrierten Istwerte durch ein Gier-Signal.
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Verfahren und Vorrichtung zur Fernsteuerung und Stabilisierung unbemannter Luftfahrzeuge

Die Erfindung betrifft ein Verfahren und eine Vorrichtung zur Erfeichterung der Steuerung und
insbesondere zur Stabilisierung unbemannter Luftfahrzeuge, insbesondere fiir Modell-Hubschrauber,
die vom Boden aus gesteuert werden, oder auch andere Drehfliigler, schwebende Drohnen und

Modeliflugzeuge.

Die Steuerung solcher Flugkérper ist aus mehreren Griinden schwierig und nur geiibten Piloten
moglich. Insbesondere muss jede zur Steuerung oder auch zuféllig eingenommene nicht-neutrale
Fluglage, etwa eine Roll- oder Nick-Neigung, durch den Piloten wieder geradegerichtet werden,
andernfalls wiirde jede beibehaitene Neigung in eine Flugbahn mit stetig zunehmender
Geschwindigkeit umgesetzt. Das Geraderichten erfolgt Uiblicherweise durch fortlaufende korrigierende
Steuerung des Piloten. Hierfiir ist jedoch Training und stindige Sichtkontrolle erforderlich. GréBere
Sicht-Absténde erschweren die Steuerung zusétzlich. Befindet sich ein Hubschrauber beispielsweise
senkrecht iiber dem Piloten, ist ein Stil-Schweben sogar unmdglich, da nur starkere Neigungen
sichtbar sind. Zur L6sung des Problems werden bisweilen Lage-Stabilisierungen verwendet, die aber
entweder ungenau oder wegen der Mess-Instrumente meist aufwéndig sind.

DE 69502379.9-08, JP 10328427 und US 5,738,300 beschreiben Autopilot-Systeme, die fir
bemannte Hubschrauber unter Anderem einen gyroskopischen Messfiihler und ferer Mittel zum
Integrieren von Signalen beinhatten.

Ferner sind Vorrichtungen zur Lageregelung durch optische Neigungs-Messung anhand des
Einfaliswinkels von Licht oder Infrarot bekannt, die aber nachteilhafterweise auf einen optischen
Horizont angewiesen sind.

Femer sind Kreisel-Stabilisatoren fir Bewegungen um die Hochachse bekannt, die einen
gyroskopischen Drehgeber enthalten. Hierbei wird eine Istwert-Sollwert-Differenz zwischen dem zur
Drehrate proportionalen Messwert und einem vom Piloten stammenden Sollwert gebildet, und diese
Differenz liber eine Regelschleife, etwa eine PID-Regelschleife, welche einen Integrator enthalten
kann, an das betreffende Stellglied geleitet. Wiirde man derartige Stabilisierungen fiir die Neig-
Achsen, also Roll- und / oder Nick-Achse vorsehen, lieBe sich zwar eine Stabilisierung gegen
mechanische und aerodynamische Abweichungen erhalten, und somit mechanische Rotorkopf-
Stabilisierungen ersetzen, aber ein automatisches Neutralisieren einer bestehenden Neigung ist nicht
maglich. Femer werden kleinste Driften des Mess-Signals zwangsweise mit- integriert und summieren
sich zu Fehlemn, die einer fehlerhaften Schriglage entsprechen.

Femer ist aus Zeitschrift ROTOR 7/2002 ein Stabilisierungssystem "VR-Stabi” mit fiir die Nick- und die
Roll-Achse vorgesehenen elektronischen Kreisein bekannt, bei dem die fiir Modelihubschrauber
{ibliche mechanische Paddelstange / Stabistange elektronisch simuliert wird. Hierzu wird fiir die Nick-
und Roll-Steuer-Achsen dem ausgegebenen Steliwert ein integriertes Drehraten-Mef3signal
zugemischt, wobei das Steuersignal des Piloten einerseits direkt und andererseits in den Eingang des
Integrators beigemischt wird. Ein Geraderichten einer eingenommenen Schraglage ist dabei jedoch
nicht vorgesehen.

DE 103 04 209 A1 beschreibt eine Trimm-Vorrichtung, welche Steuersignale, etwa aus einem
Steuerkniippel, integriert und hieraus einen neutralen Trimmwert erzeugt und somit das Trimmen von
Hand auf eine Neutraisteliung eriibrigt. Der Pilot muss jedoch weiterhin jeder auftretenden Schraglage
aktiv entgegensteuern; auch nach jeder absichtlich eingeleiteten Schraglage miisste er die Neigung
mit entsprechend dosiertem Gegen-Ausschlag wieder geraderichten, da er nur die Anderungsrate der
Neigung (Roll oder Nick-Rate) steuem kann.

EP 0 752 634 beschreibt eine Vorrichtung zur Neigungsregelung eines femgesteuerten
Hubschraubers, bei dem ein Drehraten-Mess-Signal im Rahmen eines PID-Zweiges integriert wird,
wobei das Integral als Messwert fiir den Neigungs-Neigung dargestelit wird.

DE 102 58 545 A1 beschreibt ein Stabilisierungssystem, das die Regelung einer Flugneigung
beinhaltet und hierfiir als Messwert einer Neigung ein zeitliches Integral eines zur
Winkelgeschwindigkeit der Neigung proportionalen Drehsignals vorschldgt. Als GegenmaBnahme
gegen die durch die Integration auftretenden Nullpunkts-Fehler ist dort (siehe insbes. Abs. 0055) eine
Kombination mit anderen Neigungs-Messwerten aus weiteren Instrumenten vorgeschlagen, was
jedoch zusétzlichen Aufwand bedeutet.

1
BESTATIGUNGSKOPIE
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Ziel der Erfindung ist ein Verfahren und eine Vomichtung fiir unbemannte femgelenkte
schwebefihige Luftfahrzeuge, insbesondere Drehfliigler, welche zumindest ndherungsweise eine
Steuerung des Neigungswinkes ermdéglichen, aiso beispielsweise einen Nick- und / oder Roll- Winkel,
und bei Neutralisieren des Steuerkniippels die Horizontallage zumindest ndherungsweise
wiederherstelit. Insbesondere soll ein Steliwert erzeugt werden kénnen, der zum Ansteuem eines
Steligliedes, z.B. eines Servomotors, geeignet ist.

Hierzu sind die in den unabhangigen Anspriichen gekennzeichneten Merkmale vorgesehen.
Merkmale bevorzugter Ausfithrungsformen der Erfindung sind in den Unteranspriichen bezeichnet.

Als Drehratensensor kann beispielsweise ein Piezo-Gyroskop oder ein SMS (Silicon micro machine) -
Gyroskop verwendet werden.

Das integrierte Mess-Signal des Drehratensensors kann als Istwert eines Neigungswinkels aufgefasst
werden. Demnach kann eine Neigungsregelung erreicht werden, welche bei Zuriicknahme eines
Steuerausschiags die Neigung automatisch auf anndhernde Horizontallage zuriickregelt.

GeméB der Erfindung kann eine Neigungsregelung erfolgen, indem ein Drehratensignal zu einem
istwert integriert wird, wobei zur Vermeidung von Nulldriften die Integrationszeit eingeschrénkt ist. Zur
Neigunsregelung wird ein Soliwert hinter der Integral-Bildung eingemischt oder hiervon subtrahiert.
Die so gebildete Ist-Soli-Differenz kann iiber die bekannten Mittel einer Regelschleife an das
entsprechende Stellglied gegeben werden. Als Ist-Soll-Differenz kann die Differenz zwischen einem
vom Piloten gegebenen Neigungs-Soliwert und einem im Integrator berechneten angenéherten
Neigungs-Istwert dienen. Die Erfindung ermdglicht, dass bei einem femgesteuerten schwebeféhigem
Luftfahrzeug nach Ansteuerung und Einnahme eines Neigungswinkels und anschlieBendem
Neutralisieren des Steuerkniippels die Horizontallage weitgehend automatisch wiederherstelit wird.

Durch die erfindungsgeméfle Regelung wird insbesondere ein Regelkreis geschlossen., dieser kann
insbesondere als PID ausgefiihrt werden. . Anders als bei herkdmmlichen PID (proportional-integral-
differential)-Regelungen ist die Dauer der Integration zeitlich eingegrenzt oder eingeschriankt oder
eingedammt. Insbesondere kann die Einschrankung erfolgen, indem ein Anteil des Istwertes und /
oder Sollwertes in den Eingang zuriickgekoppelt wird.

Wihrend am Eingang des Integrators kein Signal anliegt, kann die Einschrankung der Integrationszeit
ein Zuriickziehen oder 'Entladen’ des Integals auf einen Nullwert bewirken. Das Zuriickziehen kann
einen asymptotischen Zeitveriauf haben. Durch die Eingrenzung der Integrationszeit wird vermieden,
dass sich Nulidriften auf stérende Weise dem Integralwert aufsummieren.

Die fiir die Eingrenzung maBgebliche Zeitkonstante oder das Zeitfenster kann definient sein;
die Definition kann eine vorgegebenen Zeitkonstante oder ein vorgegebenes Zeitfenster bedeuten.

Ein Vorteil der vortiegenden Erfindung ist, dass durch Driften auftretende Fehier eliminiert werden
kénnen. Herkdmmlicherweise werden durch die Integration eines nur inkremental vorliegenden
Drehraten-MeRBsignals in ein Neigungs-Signal die Nullpunkt-Driften des MeBsignals mit-integriert und
summieren sich im Laufe der Zeit automatisch zu Fehlem, die einer fehlerhaften Schréaglage
entsprechen. Aulerdem fallt bei der Integration allgemein eine undefinierte Integrationskonstante an.
Beide Probleme konnen durch die Erfindung vorteilhaft gelGst werden.

Mit der Erfindung kénnen Nachteile vermieden werden, welche iibliche Tragheits-Navigations-
Systemen oder kiinstliche Horizonte wegen der fiir die Nick- und Roll-Achse erforderlichen Neigungs-
Sensoren oder Dreiachs- Beschleunigungs-Sensoren aufweisen. Diese zusétzlichen Sensoren, die
nach dem Prinzip einer Wasserwaage auf die Gravitation reagieren und deren Messwerte nach dem
Stand der Technik nétig sind, um die bei der Integration eines Drehraten-Messignals fehlende
Information liber den absoluten Neigwinkel zu liefem, weisen bei der Anwendung in kleinen
Hubschraubern mehrere Probleme auf: Wegen der Eigenbeschleunigung im Flug kann die Neigung
mittels Gravitation nur eingeschrankt gemessen werden. Femer ist eine auf Beschleunigung
basierende Messung stark durch auftretende Vibrationen beeintrichtigt, bedingt durch Antrieb und
mechanische Unwuchten, so dass eine ausreichende Messgenauigkeit sehr schwer zu erreichen ist.
Mit der Erfindung kénnen weiterhin Kostenvorteile bei der Herstellung emreicht werden.
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Die Integration kann durch einen programmgesteuerten Mikroprozessor gesteuert werden; das Mess-
Signal kann iiber Analog-Digital-Wandlung eingespeist werden.

Die Integration kann durch eine fortlaufend wiederholte Addition eines kleinen Anteils des zu
integrierenden Signals erfolgen. Um gemaB einem vorteilhaften Ausfiihrungsbeispiel der vorliegenden
Erfindung das bei der Integration angewendete Zeitfenster einzuschrénken, besteht 2.B. eine
Maglichkeit darin, dass ein kieiner Anteil des integrierten Ergebnisses gegenkoppeind in den Eingang
des Integrators zuriickgespeist wird. Dies ermaglicht, dass sich der Integrator Giber eine léngere
Zeitdauer selber entladen kann. Es ergibt sich eine asymptotische Zeitfunktion. Der Faktor der
Einspeisung ist der Grad der Gegenkopplung. Dieser stelit eine Beziehung zwischen den un-
integrierten und dem zeitlich integrierten Signal dar, hat daher die physikalische Dimension einer
Frequenz und entspricht dem Kehrwert der Entlade-Zeitkonstante. Eine Einmischung mit geringem
Anteil etspricht einer groBen Zeitkonstante. Die Integration kann digital, insbesondere
mikroprozessorgesteuert oder auch analog-elektronisch realisiert werden. Eine analoge Moglichkeit
der Realisierung ist ein als Integrator geschaltetes RC-Glied, welches eine Zeitkonstante aufweist. In
einer digitalen Ausfiihrungsform kann z.B. ein Zeit-Grenzwert fiir die Integration in entsprechenden
Speichemn nur lesbar oder les- und schreibbar abgespeichert werden.

Der Begriff "zeitliche Einschrankung” bedeutet nicht notwendigerweise scharfe Zeitgrenzen. Die
zeitliche Einschriankung bewirkt, dass kieine Messfehier oder Nullpunkt-Driften des Gyroskops nicht
endlos auf-integriert werden, sondem in ihrer Wirkung begrenzt werden; im beschriebenen Fall auf
einem asymptotischen Grenzwert.

Die definierte Zeitkonstante kann vorteilhafterweise ldnger gewdhit sein als die Dauer iiblicher Steuer-
Ausschiége.

Die eingeschrinkte Integration bewirkt, dass das als Drehratensignal vorliegende Mess-Signal nicht in
einen exakten, sondem in einen modifizierten Neigungs-Istwert umgewandelt wird. Die Einschrénkung
der Integrationsdauer ist bei herkémmlichen Regelungen uniiblich, da dann nicht mehr der volle
Ausgleich, und keine vollwertige Regelung mdglich ist. Insbesondere erscheint zunachst auch bei der
Darstellung eines Neigungs-Messwertes aus einem Drehraten-Messwert eine Eingrenzung der
Integrationsdauer deshalb nachteilig, weil dadurch langer anhaitende Neigungen nicht mehr exakt
gemessen werden, sondemn unterbewertet, also falsch gemessen werden kénnen.

Bei einer Neigungs-Regelung resultiert hierdurch, dass von einer eingenommen Flugneigung ein
geringer Rest verbleibt, wenn das pilotenseitige Steuersignal wieder zuriickgenommen wird.

Im erfindungsgemdRen Fall kann die Einschrankung der integrationsdauver und die dadurch bedingte
Abweichung jedoch vorteilhaft sein. Der Grund ist, dass im Flug, insbesondere beim Schweben eines
Hubschraubers, nicht nur die herkdmmlichen Steuer-Ausschidge, welche einer Neigungs-Rate
proportional sind, sondem sogar die Neigungs-Ausschlage, also die erfindungsgemaéfien Signale
Istwert und Sollwert, gewbhnlich nur eine kurze Dauer haben, und in ihrem aber Idngere Zeit
betrachteten Mittelwert fast exakt Null ergeben. Dies kann aus dem Sachverhatt erkiant werden, dass
im Flug eines Hubschraubers wahrend geneigter Fluglage fast keine Gravitations-Beschleunigungs-
Komponenten quer zur Rotorwelle auftreten, weil Luftkrdfte hauptsachlich paralle! zur Rotorwelle
auftreten. Langere andauemde Neigungen wiirden, bedingt durch das integrierende Flugverhaliten,
wie eingangs erlédutert in eine Flugbahn mit stetig weiter anwachsender Geschwindigkeit resultieren,
und sind daher beim Schweben nicht Gblich. Die Einbu8e durch die Eingrenzung der
Integrationsdauer ist daher nur unwesentlich, sofem die Eingrenzung der Integrationszeit eine
dhnliche oder langere Integrationszeit erfaubt als die Dauer iiblich vorkommender Neigungen.

Die nach dem automatischen Zuriickholen verbleibenden Rest-Neigungen sind nur kiein und kénnen
sehr leicht durch den Piloten korrigiert werden. Driften durch Offset-Fehler werden durch die
Eingrenzung der Integrations-Dauer jedoch wirksam unterdriickt, was einen wesentlichen Vorteil
ermmdglicht.

Im Vergleich mit anderen herk6mmlichen Kreiselstabilisatoren ist die Situation deshalb anders, weil
die vorliegende Lésung das Steuersignal als Sollwert nicht vor, sondem hinter den Integrator
einmischt. Hieraus resultiert eine im Vergleich zum herkdmmlichen Kreiseistabilisator zeitlich
differenzierte Reaktion auf das Steuersignal.
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Vorteilhafterweise miissen auBer den Drehraten-Sensoren keine weiteren die betreffende Neigung
Achse messenden Instrumente beteiligt sein um ein brauchbares Ergebnis zu erzielen. Die Erfindung
kann insbesondere ohne beschieunigungsmessende instrumente arbeiten.

Eine besonders gute Riickregelung in die Horizontallage hat sich bei Verwendung der Erfindung in
Zusammenhang mit Modellhubschraubem gezeigt, welche wie Ublich mit herkommlicher
mechanischer Stabilisierung ausgeriistet sind. Hierzu besitzen solche Hubschrauber eine sogenannte
Stabistange oder Padadelstange, die ihrerseits als Kreisel wirkt.

Eine weitere Mdglichkeit, den Integrator zeitlich einzuschrinken, besteht darin, einen kleinen Anteil
des Sollwertes in den Eingang des Integrators zu speisen. Auch diese MaBnahme hat die Wirkung,
die Integrationszeit im Sinne der vorliegenden Erfindung einzugrenzen und ein vergleichbares
Verhalten zu erzeugen. Eine Ahnlichkeit basiert darauf, dass im Flug wegen der arbeitenden
Regelschleife der Istwert sich laufend dem Soliwert angleicht, und ihm somit dhnlich ist.

Die oben beschriebene Riickspeisung des integrais hat jedoch den Vorteil, dass die beabsichtigte
Wirkung auch ohne geschlossene Regelschleife, also ohne Flug und am Boden, zustande kommt.

Eine weitere Moglichkeit, das zeitlich eingeschrinkte Integral zu erzeugen, besteht darin, dass
Messwerte fortlaufend in Zwischenspeicher-Zellen abgelegt werden und aus einer definierten Anzahi
gespeicherter Werte aktuelle und ggf. gewichtete Mittelwerte gebildet werden. Dies entspricht einer
Faltung mit einer definierbaren Fensterfunktion.

Gema4R einem bevorzugten Ausfithrungsbeispiel der Erfindung ist die definierte Zeitkonstante ldnger
ist als die Dauer iiblicher Steuer-Ausschlige. Diese Dauer kann je nach Anwendung bzw.
Steuervorrichtung und/oder Flugobjekt geeignet definiert bzw. vorgegeben werden. Die Dauer
iblicher Steuerausschiige kann z.B. dadurch definiert sein, wie lange das Luftfahrzeug braucht, um
bei einer vorgegenenen Amplitude eines Steuerausschiags des Piloten einen vorgegbenen
Neigungswinkel einzunehmen, beispielsweise um einen Neigungswinkel von 30 Grad bei der Hilfte
des Vollauschlags des Steuerkniippels zu emreichen oder einen Neigungswinkel von 45 Grad bei
Vollausschlag. Die Dauer des Zeitfensters kann auch fest vorgegeben werden, z.B. mit einem Wert
zwischen 2 und 12 Sekunden, insbesondere zwischen 3 und 7 Sekunden, wie z.B. 5 Sekunden. Bei
Gyroskopen mit geringerer Drift sind ldngere Zeitkonstanten vorteilhafter. In einer weiteren
Ausfiihrungsform zur Festlegung der Dauer des Zeitfensters kann ein Betriebsmodus der
Steuervorrichtung vorgesehen sein, in dem der Pilot einen Probeflug mit verschiedenen Einstellungen
durchfiihrt und er selbst die Einprogrammierung einer geeigneten Zeitfenster-Dauer in die
Seuervorrichtung veranlasst oder eine Erfassungseinrichtung einen Wert dafiir ermittett.

Nachfolgend werden Ausfiihrungsbeispiele der Erfindung beschrieben.
Es zeigen:

Figur 1: Eine Vorrichtung zur Neigungs-Steuerung ohne einen die Neigung betreffenden Sensor,
Figur 2: Eine entsprechende Vorrichtung fiir mehrere Steuer-Achsen,
Figur 3: Eine Vorrichtung zur Neigungs-Regelung mit einem Sensor pro Steuerachse
und mehreren Varianten davon,
Figur 4: Beispielhafte Signalveridufe der Vomrichtung von Figur 3.
Soweit gleiche Bezugsobjekte in den Figuren erscheinen, werden gleiche Bezugszeichen verwendet.

Figur 3 zeigt im oberen Abschnitt ein erstes Ausfiihrungsbeispiel als Blockdiagramm. Ein von einem
am Boden befindlichen Piloten Giber den Steuerkniippe! 1 erzeugtes Steuersignal 41 wird iiber Sender
42 und Empfénger 42 in die Stabilisierungs-Vorrichtung iibertragen, die die iibrigen dargesteliten Teile
enthélt und sich an Bord eines vom Piloten femgesteuerten Hunbschraubers befindet. Zum
empfangenen Steuersignal 41 wird im Mischer 6 das aus dem Integrator 5 stammende Signal 8 als
Istwert negativ gemischt und die entstehende Ist-Soll-Differenz 47 als Stellwert der Rudermaschine 46
zugefihrt, die die Rollbewegung eines Hubschraubers anlenkt. Das empfangene Steuersignal 41 wirkt
als Sollwert. Der Istwert 8 wird erzeugt, indem einerseits das aus Gyroskop 44 stammende Rollraten-
Mess-Signal 40 im Integrator 5 integriert wird und andererseits das integrierte Signal {iiber einen
definierten kleinen Faktor 11 riickkoppelnd {iber den Mischer 45 in den Integrator gegengekoppelt
wird, wodurch die Integrationszeit eingeschrinkt wird. Altemativ oder zusatzlich kann, gestrichelt
dargestellt, das Steuersignal 41 zum Einmischen herangezogen werden, um wie oben beschrieben
eine dhnliche, durch die Stauer-Aktion bedingte effektive Einschrankung der Integration zu bewirken.
Ein Einmischen des Steuersignals 41 in den Integrator ist jedoch nicht erforderlich. In den Eingang
des Integraris kann eine Einmischung des Steuersignals vorteilhafterweise zu einem Anteil erfoigen,
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der geringer ist als der Anteil des riick-gemischten Integrals 8. Ein Mischungsanteil des Steuersignals
kann auch hier mit der physiakalischen Dimension Frequenz oder Zeit definiert werden, Bei der
Beurteilung von brauchbaren Michungs-Anteilen ist die die Summe aus der vom Integraiwert 8 und
vom Steuersignal 41 eingespeiste Anteile dafir mageblich, wie rasch die effektive zeitliche
Einschrénkung des Integrals erfolgt. Die oben genannten Werte einer vorteilhaften Zeitkonstante sind
dann auf die Summe beider Einspeisungen zu beziehen.

Eine vorteilhafte Einstellung der Zeitkonstanten kann ferner in der Weise vorgenommen werden, dass
ohne Flugbewegung, etwa bei festgehaltenem Flugkérper, der Integraiwert 8, ausgehend von einem
Nuliwert, nach dem einmaligen Geben und Beenden eines Steuerausschlages iblicher Dauer,
entweder unverindert bleibt, oder einen Wert aufweist, dessen Einfluss auf den Stellwert 47 gering ist
gegeniiber dem Anteil des Steuersignals 41 im Steliwert.

Unabhingig kénnen weitere regeltechnische Einrichtungen vorgesehen sein, etwa eine PID-Mischung
(nicht dargestellt) im Steliwert-Zweig 47.

Ferner kann das integrierte Signal 8 durch einen Begrenzer (nicht dargestelit) in seiner Ampitude
begrenzt werden, bevor es in den Mischer 6 gelangt. Hierdurch kann erreicht werden, dass man die
Neigungs-Regelung ubersteuemn kann, indem man Steuerausschldge gibt, die gréBer sind als die
Amplitudenbegrenzung.

Femner kann vorteilhafterweise hinter den beschriebenen Integrator ein zweiter Integrator vorgesehen
werden, dessen Eingang mit dem erste Integral beaufschiagt wird. Der zweite Integrator kann somit
kaskadiert angeordnet sein. Er kann fortlaufende Driften aufsummieren, welche eventueli durch
Temperaturdrift oder sonstige Ungenauigkeit des Drehraten-Me8signals aufireten. Der zweite
Integralwert kann gegenkoppelnd in den ersten Integrator eingemischt werden, d.h. vom Drehraten-
MeRsignal subrtahiert werden; hierdurch kompensiert er die Drift von dem MeRBsignal heraus. Der
Grad der Einmischung kann so gering festgelegt sein, dass sich eine gegeniiber den iibrigen Abl&dufen
lange Zeitkonstante ergibt. Sinnvoll sind Werte von ca. 10 Sekunden oder mehr.

Einer der Unterschiede zudem als als Stand der Technik erwdhnten, aus der ROTOR 7/2002
bekannten "VR-Stabi”, welcher das Verhalten eines mechanischen Stabilisators simuliert, begriindet
sich folgendermagen: In den dort auftretenden Signalen kommen kein tatsdchlicher oder
angendherter Neigungs-Messwert vor. insbesondere hat das Einmischen des Steuersignals in den
integrator die Folge, dass das Integral wihrend eines Steuerausschlags laufend erehlich anwéchst,
somit auch die resultierende Flugneigung, was einem herkdmmlichen Flugverhalten des
Hubschraubers entspricht und mit der dort vorgesehenen Abstimmung auch beabsichtigt ist.

Figur 4 zeigt beispiethaft, auf einer Zeitachse t, Signalverdaufe betreffend eine Steuer-Achse, wobei
von einer horizontalen Fluglage im Stilistand und ohne duBere Stor-Einfliisse ausgegangen wird.
Eridutert wird eine Wirkungskette von Sollwert iber Stellwert und Fluglage zu angendhertem Fluglage-
Messwert. Alls Signale sind beispiethaft und kénnen auch anders verlaufen.

Grafik 4a zeigt einen Zeitverlauf eines vom Piloten gegebenen Steuersignals 41, als Sollwert einer
Neigung. Es besteht beipielhaft aus einem ersten Steuerausschiag, positiv dargestellt, mit dem eine
Soll-Neigung eingeleitet werden soll, dann einer Neutralstellung, mit der ein wieder-Geraderichten
erreicht werden soll, dann einem Gegen-Ausschlag, mit dem ein Stillstand durch wieder-Abbremsen
der mitierweile erreichten Fluggeschwindigkeit erreicht werden soll.

Femer gestrichelt ist der aus dem Integrator angenaherte Istwert 8 dargestelit. Die Ahnlichkeit des
Istwerts resultiert daraus, dass der Regelkreis iiber die Stellglieder 46 geschlossen ist; bei Auftreten
einer ist-soll-Differenz passt sich die Fluglage dementsprechend an, dass die Differenz wieder
minimiert wird.

Grafik 4b zeigt ein resultierendes Stelisignal 47 als Differenz zwischen 41 und 8 , welches den
Flugkdrper durch die Auslenkung im Bereich 101 neigt, anschlieRend im Bereich 102 wieder
aufrichtet, dann im Bereich 103 gegen-neigt und im Bereich 104 wieder aufrichtet. Der Steliwert kann
ferner begrenzt werden. Dieser Graph entspricht auch den Steuerbewegungen, die der Pilot ochne
Verwendung der vorliegenden Erfindung ausfithren miisste.
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Grafik 4c zeigt die hieraus resultierende wirkliche Flugneigung n; sie weicht geringfiigig gegeniber
dem urspriinglichen Steuersignal 4a ab: Einerseits weist sie entsprechend der Reaktionszeit
langsamere Flanken auf, andererseits weist sie die durch das Entladen des integrators resultierende
Abweichung x auf, die sich nach dem Gegenausschlag dann wieder aufhebt.

Ferner ist, wie in Grafik 4a, gestrichelt dargestellt das integrierte Signal 8 als angen&herten Fluglage-
Messwert. Die Wirkung der eingegrenzten Integratrionsdauer wird am Unterschied x zwischen den

Graphen deutlich.

Grafik 4d zeigt die resultierende Fluggeschwindigkeit v. Unter Vemachldssigung dulerer Einflisse
entspricht die Fluggeschwindigkeit v anndhemd einem zeitlichen Integral der Flugneigung. Dieses
Verhalten ist jedoch wegen der Luftkrafte (Widerstand) dadurch am besten anzunihem, dass auch
dieses Integral einer zeitlichen Begrenzung unterzogen wird.

In diesem Zusammenhang kann der Vorteil erreicht werden, dass die zeitliche Begrenzung des
Integrals 8 leicht auf das Flugverhalten in der Weise abgestimmt werden kann, dass sie ungefahr der
Integrationszeit bei der Aufnahme von Fluggeschwindigkeit entspricht.

Somit resultiert bei der Anwendung, dass der Pilot mit dem Steliwert praktisch die Beschleunigung des
Hubschraubers steuert, und dass bei Abbremsen auf Stillstand automatisch auch der Fehler des
Neigungs-Istwertes wieder zuriickgenommen wird, der durch die eingegrenzte Integrationsdauer
zundchst aufgetreten war.

Figur 3 zeigt im unteren Abschnitt ein zweites, fiir die Nick-Achse aufgebautes Regeisystem, das
der oberen entspricht, sodass die Neigung in beiden Bord-Koordinaten geregelt wird

Wie oben beschrieben basiert die exakte Funktion der Erfindung auch auf der Tatsache, dass die
iibliche Dauer vorkommender Neigungen aufgrund des Flugverhaltens kiein ist und keine andauemde
Neigung in eine Richtung vorkommt. in Figur 4d wird dies anschaulich anhand der anwachsenden
Geschwindigkeit bei ldnger auftretenden Neigungen. Dies gilt fiir Neigungen gemessen in festen
Raumkoordinaten. Die bisher beschriebene L3sung eignet sich daher insbesondere fir Fliige, bei
denen der Flugkérper sich nicht wesentlich um seine eigene Hochachse dreht, also z.B. Schwebefliige
eines Hubschraubers. Andemfalils entsteht die Schwierigkeit, dass sich die Drehachsen, auf die sich
die Messwerte beziehen, namlich Nick und Roll-Achse, seiber drehen, und demzufolge auch
andauernde Neigungen vorkommen kénnen, namlich sofem sie auf die drehenden Bord-Koordinaten
bezogen sind. Beispielsweise tritt bei einer dauerhaftfortgesetzten Kurve eine Neigung zwar in stets
wechselnder Himmelsrichtung, jedoch als unverdndert andauemde Roll-Neigung auf. Dies wiirde
einen Fehler erzeugen, beim Bilden des angendherten Neigungs-istwertes aus dem Drehraten-
Messwert wegen der erfindungsgemaBen Einschrinkung der integrationszeit, sodass die bisher
beschriebene Ldsung nicht ausreichen wiirde.

In einer weiteren Ausgestaltung der Erfindung ist deshalb eine Moglichkeit zur Losung dieses
Problems gegeben. Hierfiir kann die oben beschriebene Signalverarbeitung, die sowohl fiir Roll- ais
auch Nick-Achse aufgebaut ist, erweitert werden, indern sie von einem Gier-Signal, welches
Gierbewegungen, etwa Hochachsen-Drehungen des Rumpfes, signalisiert, beeinflussend gesteuert
wird in der Weise, dass bei Gier-Drehungen eine dementsprechende vektorielle Drehung der die Nick-
und Roll-Bewegungen betreffenden Signale erfoigt.

Als Gier-Signal kann das Mess-Signal eines zur Heck-Stabilisierung iiblichen Gyroskops verwendet
werden, oder ein anderes Signal, welches eine Gier-Rate oder einen Gier-Winkel anzeigt. Altemativ
oder in Kombination kann ein Gier-Steuersignal verwendet werden, etwa aus dem betreffenden
Steuerkniippel. Auch dieses Signal zeigt die Gier-Rate mit ausreichender Genauigkeit an,
insbesondere wenn die Gier-Rate durch ein nachgeschaltetes Kreiselsystem proportional zum Gier-
Steuersignal geregelt wird. Demnach lasst sich auch das Gier-Steuersignal verwenden, das
liblicherweise als Sollwert zu Heckrotor-Stabifisiervorrichtungen gesendet wird.

Die Beeinflussung kann in der Weise erfolgen, dass die integrierten Signale entsprechend der durch
das Drehsignal angezeigten Drehung insbesondere vektoriell gedreht werden. Die Drehung kann
zwischen den beschriebenen Gier- und Nick-Funktionen untereinander erfolgen. Hierzu kann das als
Drehmatrix bekannte Verfahren oder die in der kompiexen Zahienrechnung bekannte Argument-
Funktion verwendet werden. Insbesondere kann beispielsweise die Roll-Steuerung einer x-Achse oder
einer realen Zahlenachse und die Nick-Steuerung einer y- oder imagindren Zahienachse zugeordnet
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werden und die Drehung hierin erfolgen. Die Drehung kann in der Zahlenebene numerisch berechnet
werden. Dies kann beispielsweise in programmgesteuerten inkrenmentalen Schritten auf die
Speicherinhalte der fir Rollen und Nicken vorgesehenen integratoren 5 erfoigen.

Die erfindungsgeméBe Kombination mit der vektoriellen Drehung hat erstens den Vorteil, dass die in
den Integratoren bestehenden Neigungs-Istwerte, wenn sie aufgrund korrekter Messung entstanden
sind, bei Gierbewegungen entsprechend mit-gedreht werden und ein ansonsten auftretender
Messfehler vermieden wird. Ein Hubschrauber, der beispielsweise eine aktuelle Neigung nach vorne
hat, wird, nach einer 80°-Linkswendung, nach links geneigt sein, oder, nach einer 180°-Wendung,
nach hinten geneigt sein, ohne dass Gier- oder Roll- Bewegungen auftraten. Dies kann durch das
Verfahren richtig korrigiert werden.

Zweitens emmoglicht die vektorielle Drehung, dass auch dauerhafte Schriglagen wéihrend Kurven
ausreichend genau angendhert werden trotz der erfindungsgemafen Eingrenzung der
Integrationszeit, da sich die Integrationswerte laufend drehen, wegen ihrer standigen Wechsel ailso
nicht durch die Eingrenzung der Integrationsdauer geldscht werden.

Figur 3 zeigt im mittleren Abschnitt die vektorielle Drehung. Das vom Drehraten-Sensor 54
stammende Mess-Signal 55 ist zur Gier-Rate proportional. Der Roll-Istwert vom (oberen) Integrator
wird (iber Multiplizierer 57mit der Gier-Rate muliipliziert und als inkrementale Dreh-Anderung in den
Nick-Integrator 5' gemischt. Umgekehrt wird negativ der Nick-Istwert 8 * in den Roll-Integrator 5
gemischt, sodass beide durch beide Mischungen insgesamt eine inkrementelie Vektordrehung
zwischen dem Nick- und Roll- Signal entsteht. Eine andere Mdglichkeit ist, mit einer Dreh-Matrix die
Neigraten-Messwerte 40, 40’ oder die Ausgangssignale oder andere intermnen Signale miteinander
drehend zu vermischen.

Eine weitere Mdglichkeit, den Integrator zu verwirklichen, insbesondere um die Neigungsraten-
Messwerte zu integrieren sowie wahlweise auch, um die beschreibene mindernde Beimischung des
ist- und / oder Sollwertes zu integrieren, ist die Verwendung eine vektoriellen Drehung, wie sie hier fir
die Gier-Achse beschrieben wurde. Hierbei kann ein vektoriefles Zweibein oder Dreibein definiert
werden. Dieses kann zusétzlich einen nach oben gerichteten Vertikal-Vektor beinhalten, welcher
ebenso der Drehung unterliegt.

Die vorliegende Erfindung kann auch durch Berechnung eines allgemein drehbaren vektoriellen
Dreibeins realisiert werden.

Insbesondere kann die beschriebene Integration, weiche einen Eingang und einen Ausgang besitzt,
dadurch erreicht werden, dass alilgemein ein vektorielles Dreibein gemaB einer als Eingangssignal
vorgegebenen Winkelgeschwindigkeit rechnerisch gedreht wird. Die Drehung kann erfolgen, indem in
einer zyklisch wiederholten Rechnung das Dreibein inkremental um einen kleinen Winke! weiter-
gedreht wird, wobei der kleine Winkel durch den Eingangswert der Winkelgeschwindigkeit vorgegeben
wird. Hierzu kann das Mess-Signal des Drehratensensors herangezogen werden. Die resultierende
Auslenkung des vektoriellen Dreibeins kann als Ausgangssignal herangezogen werden. Der Vorgang
stelit eine Integration dar. Das Ausgangssignal kann bei kleinen Winkeln ndherungsweise linear sein,
es kann einer Auslenkung des Dreibeins entsprechen. Hierzu kann etwa ein Dreh-Winkel, oder
einfacher auch direkt eine der Vektor-Koordinaten berechnet oder herangezogen werden. Eine so
definierte Auslenkung gilt im Sinne dieser Erfindung ebenso als Integral und ist hierzu verwendbar.
Die Eingrenzung der Integrationszeit kann demnach erfoigen, indem ein die Auslenkung des
vektoriellen Dreibeins kennzeichnender Rechenwert negativ in den die Drehrate bestimmenden
Winkelgeschwindigkeits-Eingangswert eingemischt wird.

Solche Ausfiihrungsformen ermdglichen, dass nach Uberschiagen mit Riickenlage und Riickkehr in
die Normalflugiage die berechneten integrale richtig zurickgedreht werden.

In einer weiteren Ausfiihrung, die zum Stabilisieren von Riickenflug geeignet ist, kann die
Einmischung des Integrals 8 in den Stefiwert mit umgedrehter Polaritat, d.h. mit umgekehrtem
Richtungssinn oder Vorzeichen erfolgen. Hierdurch ist ein durch den Istwert-Soliwert-Vergleich
entstehender Regelkreis in Riickenlage stabil. Die Richtungsumkehr kann in Abhangigkeit des
Vorzeichens einer Vertikalkomponente eines entsprechend der Fluglage gedrehten Vertikal-Vektors
erfolgen. Hierdurch kann erreicht werden, dass die Umkehr automatisch dann erfolgt, wenn die
Fluglage in Riickeniage wechselt, also ohne Umschalten in beiden Lagen eine stabile Regelung
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ermdglicht. Die Richtungsumkehr kann erreicht werden, indem das umzukehrende Integral mit dem
Wert der Vertikalkomponente multipliziert wird.

Da bei programmierbaren Sendem nach dem Stand der Technik ohnehin ein programmgesteuerter

Mikroprozessor als Bestandteil Giblich ist, kann die vorliegende Erfindung zumindest teilweise in eine
schon vorhandene Hardware mit einer Software nachgeriistet werden, welche die Durchfilhrung der

beschriebenen Verfahren steuert.

Die Vorrichtung kann auch an Bord des Luftfahrzeugs vorgesehen sein. Die Vorrichtung kann mit
einem Bordmischer baulich vereint sein, oder mit einem Femsteuerempfanger.
Die beschriebenen Mischungen kénnen aus einer Addition oder einer beliebigen anderen Art der

Uberlagerung bestehen.

Nachfolgend werden die Ausfithrungsbeispiele gemiB Figuren 1 und 2 beschrieben.
Diese Beispiele beschreiben Erfindungs-Aspekte, die auch unabhéngig von den oben beschriebenen
Erfindungs-Aspekten eingesetzt werden kénnen.

Auch diese ermdéglichen es dem Piloten, zumindest ndherungsweise den Neigungswinkel zu steuem,
also beispielsweise einen Nick- und / oder Roll- Winkel, sodass bei Neutralisieren des Steuerkniippels
der betreffende Neigwinkel selbststandig und weitgehend auf horizontale Lage zuriick geht.

Herkdmmilicherweise muss jede zur Lenkung eingenommene nicht-neutrale Fluglage, etwa eine Roll-
oder Nick-Neigung, durch einen wohidosierten Gegenausschlag am Geber aktiv zuriickgesteuert
werden. Der Gegenausschlag hat so zu erfolgen, dass das Produkt aus Dauer und Auslenkung dem
urspriinglichen Ausschiag entspricht. Damit wird die gesteuerte Neigung zuriickgenommen und eine
neutrale Fluglage wiederhergestelit. Dies erfolgt Giblicherweise durch den Piloten, wodurch ein
Regelkreis entsteht.

Als Hilfe zur Femsteuerung von unbemannten Luftfahrzeugen und insbesondere Hubschraubern,
wird ein vom Piloten gegebenes Steuersignal hochpassgefiltert.

Zur Eingabe von Steuersignalen konnen Geberelemente dienen, beispielsweise Steuerkniippel oder
jede andere kontinuierlich oder quasikontinuierlich wirkende Eingabemittel. Die Steuersignale kénnen
beispielsweise iiber Funk vom Boden zum Luftfahrzeug iibertragen werden.

Mindestens ein Steuersignal wird einer Hochpassfilterung unterzogen, und das hochpassgefilterte
Signal wird dem Steliwert zugefiihrt oder zumindest anteilweise beigemischt. Diese Mischung kann
direkt zu dem betreffenden Steliglied geleitet werden. Anstelle des herkbmmlichen manuellen
Steuersignals kann also ein aus diesem manuelien Steuersignal abgeleitetes hochpassgefiltertes
Signal verwendet werden. Die Hochpass-filterung kann auch ats Differenzierung nach der Zeit
beschrieben werden. Das Steliglied wird also aufgrund der vom Piloten gegebenen Steuer-Betétigung
eine Bewegung durchfiihren, die der Differenziatfunktion der gegebenen Steuerbewegung entspricht
oder diese zumindest anteilweise beinhaltet.

Durch dieses Verfahren wird folgendes ermreicht: Eine Flug-Situation, welche durch einen am
Steuerkniippel gegebenen Ausschiag erreicht wurde, beispielsweise eine Schraglage oder
Flugneigung, wird zumindest teilweise wieder zuriick-gesteuert, indem vom Hochpass ein
entgegengesetzter Steuer-Ausschlag erzeugt wird, und zwar in dem Moment, wenn ein gegebener
Steuerkniippel-Ausschiag wieder zuriickgenommen wird, etwa wenn der Pilot den Kniippel loslésst.
Statt Kniippel kann jede andere Art der Eingabe verwendet werden.

Die Steuerung wird erheblich vereinfacht, da der oben beschriebene Gegenausschlag nicht manuell
erfolgen muss, sondem durch die Hochpass-Funktion automatisch erzeugt wird. Somit kann der Pilot
die Flugneigung bequem steuem. Vorteil ist, dass dies auch ochne Notwendigkeit einer die Neigung
messenden und regelnden Bord-Instrumentierung maglich ist. Die Rackstellung einer Neigung
geschieht préziser, als es insbesondere bei mangelnder Sichtverbindung herkémmlicherweise mdglich
wiére. Das Zuriicksteuemn kann vollstiandig erfoigen, hierzu wiirde man das Steuersignal vollstdndig
differenzieren, d.h. ein Hochpassfilter ohne Durchiass fiir das urspriingliche Eingangs-Signal
verwenden. Meistens ist es jedoch besser, das urspriingliche Steuersignal zu einem definierten
verringerten Anteil mit beizubehalten. Hierzu kann ein ungefiiterter Anteil des Steuersignals
beigemischt werden. Dies ermdglicht, dass man Driften weiterhin durch Trimmung ausgleichen kann,
und dass eine Neutralisierung aus jeder Fluglage heraus durch den Piloten mdglich ist.

8



WO 2007/048626 PCT/EP2006/010370

Eine weitere Anwendung ergibt sich bei Flugk6érpem, die ein "giftiges” Steuerverhaiten aufweisen, das
dadurch stért, dass eine gesteuerte Wirkung sich auch nach Beendigung des Steuerausschlags noch
weiter verstirkt. Dieses UberschiefSen wird durch den vorliegende Erfindungs-Aspekt ebenfalls
wirksam unterbunden.

Diese Ausfiirhung muss nicht auf die Neigungssteuerung eingeschrankt sein. Sie kann aligemein dazu
verwendet werden, um reaktions-trage Steuerfunktionen rascher und angenehmer steuerbar zu
machen. Bei jeder verzégert reagierenden Steuerung ergeben sich Vorteile der einfacheren
Handhabung. Beim Hubschrauber betrifft dies auch die Vertikalsteuerung, etwa mittels kollektiver
Blattverstellung oder mittels Drehzahl, sofem sie zur Vertikalsteuerung variiert. Auch bei Fldchen-
Flugzeugen, Schiffen und andere Fahrzeugen ergeben sich Vorteile.

Der Hochpass kann durch ein elektrisches RC-Glied oder andere hierzu geeignete elektronische
Schaltung realisiert werden. Auch kann der Hochpass rechnerisch, etwa digital und
programmgesteuert realisiert werden, wobei das Programm beispielsweise einen Mikrocontroller
steuern kann. Ein digital aufgebautes Hochpass kann der Funktion eines RC-Gliedes entsprechen
oder dhneln. Die Funktion eines solchen Hochpasses kann mit der des RC-Gliedes veranschaulicht
werden. ErfindungsgemaR gibt es jedoch bei der Realisierung des Hochpasses keine
Einschrankungen.

Das Merkmal des Hochpasses kann auch dadurch definiert werden, dass vom Signal ein Anteil
héherer Frequenz mit gréBerer Amplitude weitergeleitet wird als ein Anteil tieferer Frequenz, oder
dass Signal-Anderungen verstirkt werden relativ zu statischen Signal-Anteilen, oder dass statische
Signalkomponenten herausgenommen oder zuriickgeregelt oder abgeschwacht werden, oder dass

ein zeitliches Differenzial gebildet wird, oder dass eine voraus-eilende Phasenverschiebung auftritt
oder erzeugt wird. Das Hochpass kann gebildet werden, indem das Signal um eine definierte Zeit
verzogert wird und vom aktuellen Signal subtrahiert wird. Ebenso lassen sich aligemein soiche
Faltungsfunktionen verwenden, die eine Hochpass-Charakteristik aufweisen. Auch kann der Hochpass
aufgebaut werden, indem ein gegengekoppelter Integrator oder ein Tiefpass vorgesehen ist und
dessen Ausgang vom urspriinglichen Steuersignal subtrahiert wird.

Die Vorrichtung zur Differenzierung oder Hochpassfilterung kann an Bord des Luftfahrzeugs
vorgesehen sein; sie kann auch mit einer Sendevorrichtung baulich vereint sein.

Bei Regelkreisen ist die Verwendung eines Differenzierliedes auf Mess-Signale oder auf Istwert-
Soliwert-Differenzen ublich (PID- Regelschleife). Im vorliegenden Aspekt der Erfindung ist jedoch kein
Mess-Signal erforderlich. Ein Steuersignal, das ausschliielich durch den Piloten gegeben ist, kann
differenziert oder hochpassgefiltert werden. Es geniigt, wenn keine aus Mess-Instrumenten
stammende Signale differenziert oder hochpassgefiltert werden.

Figur 1 zeigt ein Blockschaltbild einer vorzugsweisen Vorrichtung. Das vom Steuerkniippel (1)
stammende Gebersignal wird im Subtrahierglied (6) von einem integrierten Signal (8) subtrahiert. Die
Differenz wird iiber den Mischer (3) zur Sender-Einheit (4) geleitet. AuBerdem wird die Differenz mit
einem definierten Faktor (10) multipliziert und in den Integrator (5) geleitet. Somit ist Integrator (5)
riickgekoppelt (iber den aus (8), (6) und (10) gebildeten Kreis.

Diese Vorrichtung kann fiir mehrere Steuerfunktionen in gleicher Weise mehrfach vorgesehen sein,
2.B. fiir Nick, Roll und Steigen- Funktion eines Hubschraubers. .

Das am Ausgang des Integrators (5) erzeugte Signal (8) foigt langsam dem Steuersignal aus (1), und
kann als Simulation der erwarteten Fluglage aufgefasst werden, z.B. bei Verwendung zur
Neigunssteuerung als angendherter Neigungswinkel, da auch der Flugkorper das gleiche
integrierende Verhalten aufweist. Die Gegenkopplung des Integrators wirkt daher als eine simulierte
Regelung des in (5) simulierten Neigungswinkels.

Das hochpassgefilterte Signal kann verstarkt werden, bevor es an das Stellglied geleitet wird, und
dementsprechend starke Ausschlage erzeugen. Um ein Anstoen der Anlenkung zu verhindem, ist
Signal-Begrenzer (13) vorgesehen. Indem der Integrator (§) so angeordnet ist, dass auch er das
schon begrenzte Signal erhalt, wird erreicht, dass auch bei einem Ansprechen der Begrenzung kein
Unterschied auftritt zwischen dem berechneten integral und der tats3chlich erreichten Flugsituation
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oder Flugneigung. Fehler durch nichtlineare oder begrenzte Geber-Anlenkung werden somit
vermieden.

Es ist vorteilhaft, zusatzlich zum hochpassgefilterten Signal 12 auch einen Anteil 11 des
unbehandelten Steuersignals durch Mischer 3 zuzumischen. Dies ermdglicht, dass statische Driften,
verbleibende unbestimmte Integrationskonstanten oder duBere Einfliisse ebenfalls durch das vom
Piloten gegebene Steuersignal ausgeglichen werden konnen.

Die Beimischung kann auch dadurch erfolgen, dass der Integrator 5 iiber den gestrichelt dargesteliten
zweiten Riickkoppel-Zweig mit Faktor 11 gegenkoppelnd zuriickgespeist wird.

Wahlweise kann eine Méglichkeit vorgesehen sein, die Zeitkonstante des Hochpasses, d.h. eine
obere Ubergangsfrequenz, anzupassen. In Figur 1 kann hierzu Faktor 10 verstelit werden,
vorzugsweise iiber eine Eingabevormrichtung. Aligemein kann die obere Ubergangsfrequenz des
Hochpasses variiert oder beliebig gewahlt werden, um das Steuer-Verhalten zu optimieren. Werte
zwischen 0,15 und 0,5 Sekunden haben sich als besonders vorteilhaft herausgestelit. Rasche
Zeitkonstanten sind fiir rasche Steuerfolgsamkeit vorteithaft; zu rasche Zeitkonstanten bewirken eine
unnétige Verstarkung kurzer und zittemder Bewegungen.

Wenn der Hochpass als ein Differenzierglied bezeichnet wird, entspricht diese definierbare
Zeitkonstante einer endlichen Differenzier-Zeit dt , oder einem zusatzlichen Tiefpass, der zusammen
mit einem idealen Differenzierglied das reale Differenzierglied darstelit. in der resultierenden
Ubertragungsfunktion entspricht dies einer oberen Grenzfrequenz.

Der ungefilterte Signal-Anteil 11 kann in einem schwicheren Anteil, als es nach dem Stand der
Technik Gblich ist, beigemischt werden. Vorteil ist eine weniger kritische, weniger feinfiihlige
Einstellung der Trimmschieber. Altemativ kann der ungefilterte Anteil den Gblichen Pegel behalten,
wobei der dazugemischte hochpassgefilterte Signal-Anteil beispielsweise zur zusitzlichen Erhhung
der Steuerfolgsamkeit verwendet werden kann.

Durch das Beimischen eines urspriinglichen Signal-Anteils tritt eine zweite Zeitkonstante auf, welche
als das Mischungsverhéttnis zwischen Differenzial- und Proportional-Anteil definiert werden kann oder
sich hieraus ergibt. Diese Zeitkonstante entspricht einer unteren Grenzfrequenz zwischen konstantem
und ansteigendem Frequenzgang in der resultierenden Ubertragungsfunktion.

Zur Steuerung der Steigen-Funktion bei verschieden schweren Hubschraubem lassen sich die
beschriebenen Zeitkonstanten auf die durch das Gewicht und andere Faktoren bedingte Trigheit so
abstimmen, sodass die Steigrate praktisch unverzégert der Kniippel-Stellung direkt proportional foigt.

Weiterhin kdnnen die Anteile von gefiltertem und /oder unbehandeltem Steuersignal nichtlinear
veréndert werden, etwa in Abhédngigkeit des gegebenen Steuerausschiages.

Hierfir kann eine Schwelle oder eine Begrenzung vorgesehen sein, oberhalb oder unterhalb derer ein
Signal-Anteil verstarkt oder unterdriickt wird, oder ein anderes nichtlineares Glied. Dies erméglicht
Optimierung des Verhaltens je nach Piloten-Wunsch und Anwendung.

Eine Besonderheit hierbei ist, dass keine Bordinstrumente notwendig sind.
Die Vorrichtung zur Differenzierung oder Hochpassfilterung kann daher mit einer Sendervorrichtung
baulich vereint sein und erfordert keine Vorrichtung an Bord.

Eine weitere Erschwemnis bei Steuerung eines Hubschraubers ist die Kreiselwirkung des Rotors
zusammen mit dem dreidimensional verkniipften Richtungssinn. Ein Hubschrauber, der beispielsweise
eine aktuelle Neigung nach vome hat, wird, nach einer 90°-Linkswendung, nach links geneigt sein,
oder, nach einer 180°-Wendung, nach hinten geneigt sein. Deshalb miissen beim manuellen
Geraderichten die Gier-Bewegungen besonders bericksichtigt werden.

Ein weiteres Erfindungsziel in einer weiteren Ausgestaltung ist demnach eine Moglichkeit zum
automatischen Geraderichten unabhadngig von Gierbewegungen. Hierfur kann die oben beschriebene
Signalverarbeitung erweitert werden, indem sie von einem Gier-Signal beeinflussend gesteuert wird,
welches Gierbewegungen, etwa Hochachsen-Drehungen des Rumpfes, signalisiert. Dies ermdglicht
bei Drehungen eine addquate Komektur der erzeugten Riicksteuer-Signale.

Als Gier-Signal kann das Mess-Signal eines zur Heck-Stabilisierung tiblichen Gyroskops verwendet
werden, oder ein anderes Signal, welches eine Gier-Rate oder einen Gier-Winkel anzeigt. Altemnativ
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oder in Kombination kann ein Gier-Steuersignal verwendet werden, etwa aus dem betreffenden
Steuerkniippel. Auch dieses Signal zeigt die Gier-Rate mit ausreichender Genauigkeit an,
insbesondere wenn die Gier-Rate durch ein nachgeschaltetes Kreiseisystem proportional zum Gier-
Steuersignal geregelt wird. Vorteihafterweise muss die gemeldete Drehung nur anndhemd genau
sein. Es lésst sich auch das Gier-Steuersignal verwenden, das {iblicherweise als Sollwert zu
Heckrotor-Stabilisiervorrichtungen gesendet wird. Die Vorrichtung gemag dieses Erfindungs-Aspektes
muss sich somit nicht an Bord befinden, sondem kann am Boden sein.

Die Beeinflussung erfolgt in der Weise, dass die integrierten Signale und/ oder die erzeugten
Hochpass-Anteile entsprechend der durch das Drehsignal angezeigten Drehung gedreht werden. Die
Drehung kann zwischen beschriebenen Gier- und Nick-Funktionen untereinander erfolgen. Hierzu
kann das als Drehmatrix bekannte Verfahren oder die in der komplexen Zahlenrechnung bekannte
Argument-Funktion verwendet werden. Beispielsweise kann die Roll-Steuerung einer x-Achse oder
einer realen Zahlenachse und die Nick-Steuerung einer y- oder imagindren Zahlenachse zugeordnet
werden und die Drehung hierin erfolgen. Vorteilhafterweise kann als Drehsignal ein zur Drehrate
proportionales Signal verwendet werden und die Drehung in programmgesteuerten inkrenmentellen
Schritten auf die Speicherinhalte der fiir Rollen und Nicken vorgesehenen Integratoren (5) erfoigen.
Eine weitere Schwierigkeit bei Steuerung eines Hubschraubers ist die Tatsache, dass der vom
Heckrotor regular ausgeiibte seitliche Schub den gesamten Hubschraubers in eine
Translationsbewegung versetzen wiirde, die aber reguldr dadurch aufgehalten wird, dass der
Hubschrauber im Schwebeflug eine gegengesetzte Roll-Lage einnehmen muss. Nach einer Gier-
Bewegung stort diese Roll-Lage auf die oben beschriebene Weise. Bei einer Wendung um
beispielsweise 180° wirken der Schub des Heckrotors und die nun umgedrehte Roll-Lage nicht mehr
gegeneinander, sondem miteinander, und lassen den Hubschrauber seitlich abdriften, wenn der Pilot
dem nicht rechtzeitig entgegensteuert. Dieses Problem ist besonders ausgepragt bei leichten Klein-
Hubschraubem wegen dem groBem Anstellwinkel deren Rotorbiatter.

GeméaR einem weiteren Aspekt der Erfindung bzw. in einer weiteren Ausgestaltung, der unabhéngig
von den bereits genannten Aspekten sein kann, ist ein weiteres Erfindungsziel ist dabei die
Méoglichkeit, bei Gierbewegungen einen automatischen Ausgleich der neutrafen Roll-Neigung zu
ermdglichen. Hierzu ist eine Signalmischung vorgesehen, welche ein Drehsignal, welches Drehungen
um die Gierachse signalisiert, zu einem definierten Anteil zu einem die Nickbewegung steuernden
Steuersignal dazumischt, d.h. einmischt. Als Ergebnis erhdlt der Hubschrauber ein zur Gier-Rate
proportionales Steuersignal, das je nach Gier-Richtung (rechts oder links) nach vorne oder hinten
gerichtet ist. Weil sowohl die Roll- als auch fir Nick-Bewegung inkremental den Steuersignalen folgen,
summiert sich im Verlauf einer Drehung die Wirkung des erzeugten Nick-Signals nicht etwa zu einer
Nick-Lage, sondem in Phase und Winkel um 90° verseizt, somit in der gewiinschten Roll-Korrektur-
Richtung, weiche die Einflisse des Heckrotors kompensiert.

Als Gier-Signal kann, ebenso wie oben beschreiben, das Mess-Signal eines zur Heck-Stabilisierung
iiblichen Gyroskops verwendet werden, oder ein anderes Signal, welches eine Gier-Rate oder einen
Gier-Winkel anzeigt. Altemativ oder in Kombination kann ein Gier-Steuersignal verwendet werden,
etwa aus dem betreffenden Steuerkniippel. Beispielsweise kann der Sollwert, der zur Ausgabe an ein
Heckrotor-Stabilisiervorrichtung vorgesehen ist, als Drehsignal verwendet werden. Auch dieses Signal
zeigt die Gier-Rate mit ausreichender Genauigkeit an. Die Vormrichtung kann sich somit wiederum am
Boden befinden.

Weil Femsteuer-Sender iblicherweise schon mit Misch-Vomrichtungen ausgestattet sind, welche
beispielsweise die Steuersignale fiir Kollektiv-Pitch, Nicken und Rollen so miteinander vermischen,
dass Taumelscheiben-Servos damit ansteuem werden kénnen, oder welche eine kompensierende
Mischung von Kollektiv-Pitch zu Heckrotor oder von Gas zu Heckrotor erlauben, l4sst sich die dieses
Ausfiihrungsbeispiel betreffende Erweiterung schon dadurch emreichen, dass zusitzlich eine weitere
Mischungs-Maglichkeit vom Gier-Steuersignal zum Nick-Steuersignal geschaffen wird. Das
Mischverhéltnis kann durch den Benutzer einstelibar sein.

Figur 2 zeigt ein Blockdiagramm einer Ausfithrung der Erfindung, bei der eine Mischung 29
vorgesehen ist, mit der ein Drehsignal 30 zu einem definierten Anteil in ein Nick-Steuersignal 32
gemischt wird. Die beiden Steuerkniippe! 21 und 22 beinhalten je zwei Geberefemente zur manuelien
Erzeugung der Steuersignale Roll 31, Nick 32, Kollektiv-Pitch 33 und Gier 34. Wahlweise kann hier die
in Figur 1 dargestelite Hochpassfilterung eingefiigt sein (in Fig. 2 nicht dargestellit).
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Die Mischer-Vorrichtung 20 beinhaltet eine nach dem Stand der Technik bekannte Mischer-Matrix 25
zur Mischung der fiir die Taumelscheibe vorgesehenen Servosignale (26, Servo1, Servo2, Servo3)
aus den Steuersignalen Roll, Nick und Koliektiv-Pitch, und ferner eine Mischung (24) zur Beimischung
eines Anteils des Kollektiv-Pitch-Signals 33 zum Gier-Signal 34, wobei der Anteil im Skalierer 23
definierbar ist. Die gemischten Signale werden gemeinsam in der Funk-Sendereinheit 27 gesendet.

ErfindungsgemaiB ist in dieser Ausfilhrung der zusétzliche Mischer 29 vorgesehen, der einen Anteil
eines Drehsignales 34, zum Nick-Steuersignal 32 dazumischt. Als Drehsignal wird in diesem Beispiel
einfachheitshalber das Gier-Steuersignal verwendet. Ferner ist ein Multiplizierer 28 vorgesehen, der
es erméglicht, den Misch-Anteil variabel zu definieren, z.B. gemaB einer Einstellung. Das die
Nickbewegung steuemde Steuersignal 32 stammt hier direkt von dem Geberelement, welches vom
Piloten betétigt wird.

Weil der Heckrotor-Schub vom aktuellen Anstellwinkel der Hauptrotorblatter abhéngt, wére es
wiinschenswert, wenn sich die Intensitédt der erfindungsgemaBen Kompensation anpassen wiirde.
Hierfiir ist ein Multiplizierer 36 vorgesehen, der ein Kolektiv-Pitch-Steuersignal 33 erhélt und hiermit
das zur Kompensation gelangende Drehsignal 34 muttipliziert. Es ist vorteilhaft, wenn der Nullpunkt
des Pitch-Signales ungefahr mit dem Nullpunkt des erzeugten Auftriebs iibereinstimmt, weil in beiden
Auftriebs-Richtungen sich der auszugleichende Heckrotor-Schub erhéht, mit jeweils
entgegengesetztem Richtungssinn der Kompensation.

Die Mischvorrichtung 29 kann auch an Bord vorgesehen sein, und mit den Ausgénge eines
Femsteuer-Empfangers verbunden sein, sodass sie auf die empfangenen Steuersignale wirkt.

Diese Vorrichtung und das betreffende Verfahren kann vorteithaft auch unabhéngig von der oben
beschriebenen Hochpassfilterung reatisiert werden.

In einer bevorzugten Ausfithrung konnen mehrere der hier beschriebenen Ausfithrungen miteinander
kombiniert werden; eine Ausfiihrung kann aber auch unabhangig aufgebaut sein.

Die als Biocke dargesteliten Elemente in Figur 1 oder 2 konnen als entsprechende Hardware-Bauteile
vorgesehen sein; sie kénnen auch als programmgesteuerte Rechenschritte in einem Mikroprozessor
verwirklicht sein. Der Mikroprozessor kann in der Sendevorrichtung eingebaut sein. Es kann der
gleiche Mikroprozessor verwendet werden, der auch zur Steuerung der herkémmlichen Funktionen
verwendet wird.

Die Hochpassfilterung kann auch auf gemischte Steuersignale erfoigen, wie es etwa zur Ansteuerung
einer Taumelscheibe iiblich ist.

Die Vorrichtung kann auch mit Stabilisier-Vorrichtungen, welche Messinstrumente beinhalten, baulich
kombiniert sein. Die beschriebene Vorrichtung kann vorteilthaft mit Mess- und Regelsystemen
kombiniert werden, insbesondere solchen zur Flugstabilisienumg.

Es kann hierbei zumindest eine Option oder Betriebsart vorgesehen sein, welche fir mindestens eine
Steuer-Achse keine betreffenden Mess-Signale verwendet.

Die Erfindung ist insbesondere dazu geeignet, als Computerprogramm (Software) realisiert zu werden.
Sie kann damit als Computerprogramm-Modul als Datei auf einem Datentrager wie einer Diskette oder
CD-Rom oder als Datei iiber ein Daten- bzw. Kommunikationsnetz verbreitet werden. Derartige und
vergleichbare Computerprogramm-Produkte oder Computerprogramm-Elemente sind
Ausgestaltungen der Erfindung. Der erfindungsgemaBe Ablauf kann in einem Computer und/oder in
mikroprozessorgesteuerten Gerden, insbesondere Femsteuwsungen, Anwendung finden. Dabei ist klar,
daR entsprechende Computer und Geréte, auf denen die Erfindung angewandt wird, weitere, an sich
bekannte technische Einrichtungen wie Eingabemittel (z.B. Tastatur, Mouse, Touchscreen, Schaitpult
mit Steuerkniippel), einen Mikroprozessor, einen Daten- bzw. Steuerungsbus, ggf. eine
Anzeigeeinrichtung (Monitor, Display) sowie einen Arbeitsspeicher, ggf. einen Festplattenspeicher und
Kommunikationseinrichtungen (z.B. Funkiibertragungsmittef) enthaiten knnen.

Die oben genannten verschiedenen Aspekte der Erfindung sowie Varianten und Unter-Ausfiihrungen
kénnen beliebig miteinander kombiniert werden.
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Patentanspriiche

1.Verfahren zur Flugstabilisierung eines unbemannten femgesteuerten und schwebefdhigen
Flugkorpers, insbesondere Drehfliiglers, unter Verwendung eines Drehraten-Sensors fiir mindestens
eine der Neigungs-Achsen Rollen und Nicken, dessen Mess-Signal zeitlich integriert wird, dadurch
gekennzeichnet, dass ein vom Piloten gegebenes Steuersignal, nachfolgend Soliwert genannt, neben
das Integral des Mess-Signals, nachfolgend Istwert genannt, eingemischt oder eine Differenz damit
gebildet wird, femer gekennzeichnet dadurch, dass die Dauer der Integrationszeit gemaR einer
definierten Zeitkonstante oder gemagB einem definierten Zeitfenster eingegrenzt ist, und dass,
zumindest in einer Betriebsart, keine weiteren die Neigunsachse betreffenden Neigungs-messenden
Instrumente, und insbesondere keine Beschleunigungs-messenden Instrumente beteiligt sind, und
insbesondere, dass die definierte Zeitkonstante ldnger ist als die Dauer iiblicher Steuer-Ausschlige.

2 . Verfahren nach Anspruch 1, dadurch gekennzeichnet, dass die eingegrenzte Integrationsdauer
realisiert ist, indem ein definierter kieiner Anteil des Istwertes und / oder des Sollwertes gegensinnig in
den Eingang des Integrators gemischt wird sodass sich das Integral iber eine langere Zeitdauer
entladen kann.

3. Verfahren nach Anspruch 1 oder 2, dadurch gekennzeichnet, dass die Integration mit eingegrenzter
Integrationsdauer realisiert wird, indem Messwerte fortlaufend in Zwischenspeicher-Zellen abgelegt
werden und aus einer definierten Anzahl gespeicherter und insbesondere gewichteter Werte
fortlaufend ein Mittelwert gebildet wird.

4. Verfahren nach einem der Anspriiche 1 -3, dadurch gekennzeichnet, dass die eingegrenzte
Integrationsdauer langer ist als die Dauer Gblicher Neigungs-Ausschldge.

5. Verfahren nach einem der Anspriiche 1 - 4, dadurch gekennzeichnet, dass mithilfe eines Gier-
Drehsignals, das zumindest ndherungsweise die Hochachs-Drehungen des Flugkdrpers signalisiert,
die Signale als Rechenwerte einer vektoriellen Drehung unterzogen werden, wobei der Drehwinkel
vom Drehsignal gesteuert wird.

6. Vorrichtung zur Flugstabilisierung eines unbemannten und femsteuerbaren Flugkorpers
insbesondere Drehflitglers, bei der fiir mindestens eine der Neigungs-Achsen Rollen und Nicken ein
Drehraten-Sensor vorgesehen ist sowie ein Integrator fiir das Mess-Signal, gekennzeichnet durch eine
elektronische Schaltung, welche ein vom Piloten gegebenes Steuersignal, nachfolgend Soliwert
genannt, neben das Integral des Mess-Signals, nachfolgend Istwert genannt, mischt oder eine
Differenz damit bildet, wobei die Dauer der Integrationszeit gemaR einer definierten Zeitkonstante oder
gemiB einem definierten Zeitfenster eingegrenzt ist, und dass, zumindest in einer Betriebsart, keine
weiteren Neigungs-messenden Instrumente beteifigt sind.

7. Vorrichtung nach Anspruch 6, dadurch gekennzeichnet, dass die Integrationsdauer eingegrenzt ist,
indem ein definierter kleiner Anteil des Istwertes und / oder des Sollwertes gegensinnig in den
Eingang des Integrators gemischt wird.

8. Vorrichtung nach Anspruch 6, dadurch gekennzeichnet, dass die eingegrenzte Integrationsdauer
erzeugt wird, indem Messwerte fortlaufend in Zwischenspeicher-Zellen abgelegt werden und aus
einer definierten Anzahl gespeicherter Werte aktuelle und ggf. gewichtete Mittelwerte gebildet werden.

9. Vorrichtung nach einem der vorausgehenden Vorrichtungsanspriiche, dadurch gekennzeichnet,
dass sie eine Signalverbindung mit einem Drehsignal besitzt, welches zumindest ndherungsweise die
Hochachs-Drehungen des Flugkdrpers signalisiert, und dass die Vomrichtung geeignet ist, ihre
Rechenwerte einer vektoriellen Drehung zu unterziehen, wobei der Drehwinkel vom Drehsignal
gesteuert wird.

10. Vorrichtung nach Anspruch 9, dadurch gekennzeichnet, dass die Drehung in inkrementellen
prozessorgesteuerten Schritten auf die Speicherinhalte von fir Nick und Roll vorgesehenen
Integratoren erfolgt.

11. Vorrichtung nach Anspruch 9 oder 10, dadurch gekennzeichnet, dass das Drehsignal ein Gier-
Steuersignal ist.
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12. Vomichtung nach einem der vorausgehenden Vorrichtungsanspriiche, dadurch gekennzeichnet,
dass die elektronische Schaltung ein programmgesteuerter Mikroprozessor ist.

13. Vorrichtung nach einem der vorausgehenden Vorrichtungsanspriiche, dadurch gekennzeichnet,
dass sie mit einem Gier-Stabilisator baulich vereint ist.

14. Datentréger, gekennzeichnet dadurch, dass er oder zumindest sein Daten-Inhait sich in eine
bestehende Stabilisiervorrichtung einbauen lasst und dass der Daten-Inhalt einen Programmcode
beinhaltet, der zur Programmsteuerung eines Verfahrens nach Anspruch 12 geeignet ist.

15. Unbemannter Flugkorper, gekennzeichnet durch eine Vorrichtung gemag einem der
vorausgehenden Vorrichtungsanspriiche

16. Verfahren nach Anspruch 5, dadurch gekennzeichnet, dass die Integration des Neigungs-
Drehraten-Signals erfolgt, indem ein vektorielles Kordinatensystem mit der Neigungs Drehrate
fortlaufend inkremental rechnerisch gedreht wird.

17. Verfahren nach Anspruch 16 zur Stabilisierung von Ruckenflug, dadurch gekennzeichnet, dass die
Mischung des den Istwert bezeichnenden Integrals in den Stellwert miit umkehrbarem Vorzeichen
erfolgt und die Umkehrung des Vorzeichens gesteuert wird in Abhangigkeit des Vorzeichens eines
Vertikalverktors.

18. Verfahren zur Femsteuerung von unbemannten Luftfahrzeugen, insbesondere nach einem der
vorausgehenden Anspriiche 1-5, dadurch gekennzeichnet, dass ein vom Piloten gegebenes
Steuersignal einer Hochpassfilterung unterzogen wird, die Hochpassfilterung kein aus
Messinstrumenten stammendes Mess-Signal betrifft, und das hochpassgefilterte Signal dem
Steuersignal, welches zur Ansteuerung von Stellgliedem vorgesehen ist, zugefiihrt oder zumindest
anteilweise beigemischt wird.

19. Verfahren nach Anspruch 18, dadurch gekennzeichnet, dass Steuersignale fiir Nicken und / oder
Rollen einer Hochpassfilterung unterzogen werden und das hochpassgefilterte Signal zumindest
teilweise das urspriingliche Signal ersetzt.

20. Verfahren nach einem der vorausgehenden Verfahrensanspriiche, dadurch gekennzeichnet, dass
die Hochpassfilterung auf fiir Taumelscheiben-Ansteuerung eines Hubschraubers passend gemischte
Steuersignale erfolgt.

21. Verfahren nach einem der vorausgehenden Verfahrensanspriiche, dadurch gekennzeichnet, dass
die Hochpassfilterung erfolgt, indem eine Differenz zwischen dem Steuersignal und einem integrierten
Signal gebildet wird, wobei die Differenz integriert wird.

22. Verfahren nach Anspruch 21, dadurch gekennzeichnet, dass das hochpassgefilterte Signal
begrenzt wird und diese Begrenzung (13) auch auf das zu integrierende Differenz-Signal wirkt.

23. Verfahren zur Femsteuerung von unbemannten Drehfiiglem, dadurch gekennzeichnet,
dass ein Drehsignal, das Drehungen um die Gierachse signalisiert, zu einem definierten Anteil zu
einem die Nickbewegung steuemden Steuersignal dazugemiscit wird.

24 Verfahren nach Anspruch 23, dadurch gekennzeichnet, dass das Drehsignal ein Gier-Steuersignal
ist.

25. Verfahren nach einem der Anspriiche 22 bis 24, dadurch gekennzeichnet, dass ein Kollektiv-Pitch-
Steuersignal, dessen Nullpunkt auf eine anndhemd auftriebsfreie Rotorblattstellung bezogen ist, als
Multiplikationsfaktor fiir den Grad der Einmischung herangezogen wird.

26. Verfahren nach einem der Anspriiche 18-25, dadurch gekennzeichnet, dass zumindest
optionsweise keine die Horizontallage messenden Instrumente beteiligt sind.
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27. Vomrichtung zur Femsteuerung von Flugkérpem iiber manueil gegebene Steuersignale,
insbesondere nach einem der Anspriiche 6 bis 13, die zur Ansteuerung von Steligliedern vorgesehen
sind, dadurch gekennzeichnet, dass fiir mindestens ein von einen Bedienperson gegebenes
Steuersignal mindestens ein Hochpassfilter vorgesehen ist, und dass eine Moglichkeit vorgesehen ist,
das hochpassgefilterte Steuersignal an ein Stellglied weiterzuleiten.

28. Vorrichtung nach Anspruch 27, dadurch gekennzeichnet, dass Hochpassfilter fur die von einem
Steuerkniippel oder Eingabeelement stammenden Nick- und Roli-Steuersignale vorgesehen sind.

29. Vorrichtung nach einem der Anspriiche 27 oder 28, dadurch gekennzeichnet, dass kein
neigungsbezogenes Messinstrument vorgesehen ist.

30. Vorrichtung nach einem der Anspriiche 27 bis 29, dadurch gekennzeichnet, dass sie mit einem
Fermnsteuersender baulich vereint ist.

31. Vorrichtung zur Femsteuerung mit Geberelementen und Sender-Einheit, gekennzeichnet durch
eine elektronische Schaltung, welche zur Hochpass-Filterung eines Signales eingerichtet ist und
welche mit den Geberelementen und der Sender-Einheit derarnt verbunden ist, dass mindestens ein
aus den Gebenrelementen abgeleitetes Steuersignal hochpassgefiltert wird und dass das gesendete
Signal zumindest anteilig ein aus dem Hochpass stammendes Signal beinhaltet.

32. Vorrichtung nach Anspruch 31, dadurch gekennzeichnet, dass die elektronische Schaltung ein
programmgesteuerter Mikroprozessor ist.

33. Datentrager, gekennzeichnet dadurch, dass er einen zur Darstellung eines Hochpasses
vorgesehenen Programmcode beinhaltet, und dass der beinhaltete Programmcode zum Betrieb in
einem mit programmgesteuertem Prozessor versehenen Femsteuersender vorgesehen ist und der
Hochpass auf ein von einem Geberelement des Femsteuersenders stammendes Steuersignal wirkt.

34. Vorrichtung zum Einbau in einen femgelenkten FlugkOrper mit einem Ausgang fiir mindestens ein
die Flugneigung steuemdes Steliglied, insbesondere nach einem der vorhergehenden
Vorrichtungsanspriiche, gekennzeichnet durch eine elektronische Schaltung, die zur Hochpass-
Filterung eines Signales geeignet ist und ihr hochpassgefiltertes Signal an den Ausgang gibt, wobei
der Eingang des Hochpasses so angeschlossen ist, dass ein von einem Piloten gegebenes
Steuersignal hochpassgefiltert wird.

35. Vorrichtung nach Anspruch 34, dadurch gekennzeichnet, dass der Eingang des Hochpasses so
angeschlossen ist, dass der Hochpass nicht fur ein vom einem Messinstrument stammendes Signal
vorgesehen ist.

36. Vorrichtung nach Anspruch 34 oder 35, dadurch gekennzeichnet, dass sie mit einem Fernsteuer-
Empfanger baulich vereint ist.

37. Vorrichtung nach einem der vorausgehenden Vonichtungsanspriiche, dadurch gekennzeichnet,
dass das Hochpassfilter realisiert ist durch einen gegengekoppeiten Integrator (5) und einer zwischen
Ausgang des Integrators und urspriinglichem Steuersignal vorgesehenen Subtrahier-Einrichtung (6).

38. Vorrichtung nach einem der vorausgehenden Vorrichtungsanspriiche, dadurch gekennzeichnet,
dass sie eine Signalverbindung mit einem Drehsignal besitzt, weiches zumindest nidherungsweise die
Hochachs-Drehungen des Flugkérpers signalisiert, und dass die Vorrichtung geeignet ist, ihre
Rechenwerte einer vektoriellen Drehung zu unterziehen, wobei der Drehwinkel vom Drehsignal
gesteuert wird.

39. Vorrichtung nach Anspruch 37, dadurch gekennzeichnet, dass das Drehsignal ein Gier-
Steuersignal ist.

40. Vorrichtung nach Anspruch 38 oder 39, gekennzeichnet durch eine Méglichkeit zur Eingabe eines
auf die vektorielle Drehung wirkenden Skalierungsfaktors.

41. Vorrichtung nach Anspruch 38, 39 oder 40, dadurch gekennzeichnet, dass die Drehung in
inkrementellen prozessorgesteuerten Schritten auf die Speicherinhalte von fiir Nick und Roll
vorgesehenen Integratoren erfolgt.
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42. Vorrichtung zur Femsteuerung von unbemannten Luftfahrzeugen, insbesondere nach einem der
vorhergehenden Vorrichtungsanspriiche, dadurch gekennzeichnet, dass eine elektronische
Mischvorrichtung vorgesehen ist, der ein Gier-Signatl zu einem definierten Anteil einem Nick-
Steuersignal beimischt.

43. Vorrichtung nach Anspruch 42, dadurch gekennzeichnet, dass das Gier-Signal ein von einem
Piloten gegebenes Gier-Steuersinal ist.

44 Vorrichtung nach Anspruch 42 oder 43, gekennzeichnet durch eine Maglichkeit zur Eingabe eines
die Mischung bestimmenden Mischfaktors.

45. Vorrichtung nach Anspruch 42, 43 oder 44, dadurch gekennzeichnet, dass die elektronische
Mischvorrichtung ein programmgesteuerter Mikroprozessor ist.

46. Vorrichtung nach einem der Anspriiche 42-45, dadurch gekennzeichnet, dass sie mit einem
Femsteuersender baulich vereint ist.

47. Vorrichtung nach einem der Anspriiche 42-46 oder 34, dadurch gekennzeichnet, dass sie mit
einem Bordmischer baulich vereint ist.

48. Vorrichtung nach einem der Anspriich 42-45 oder 34, dadurch gekennzeichnet, dass sie mit einem
Gier-Stabilisator baulich vereint ist.

49. Datentrdger, der einen zur Erzeugung eines Mischvorganges vorgesehenen Programmcode
beinhaltet, welcher zum Betrieb in einem mit programmgesteuertem Prozessor versehenen
Femsteuersender vorgesehen ist, dadurch gekennzeichnet, dass der Mischvorgang ein vom Gier-
Geberelement des Femsteuersenders stammendes Steuersignal in ein vom Nick-Geberelement
stammendes Steuersignal mischt.

59. Datentrager nach Anspruch 49, auf dem ein Computerprogramm gespeichert ist, das bei Laden
und Ablaufen auf einem Computer oder Mikroprozessor einen Verfahrensablauf nach einem der
vorhergenden Verfahrenspriiche bewirkt.

60. Computerprogrammprodukt, das bei Laden und Ablaufen auf einem Computer oder
Mikroprozessor einen Verfahrensablauf nach einem der vorhergenden Verfahrenspriiche bewirkt.

61. Unbemannter Flugkdrper, gekennzeichnet durch eine Vormichtung gemaf einem der
vorausgehenden Vorrichtungsanspriche.
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