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Abstract

In order to be able to determine the location and position of a rocket in space up to a
maximum altitude of 100 km in real time, a combination of different sensors is necessary.

In the first flight segment up to approx. 9 km, all selected sensors can be used (GPS,
pressure sensors, acceleration sensors). Pressure sensors and acceleration sensors can be
used between 9km and 25km. For the last and longest flight segment from 25km to
100km, only acceleration sensors can be used.

In order to obtain the most precise position possible, a Kalman filter van be used to
carry out an estimate from the calculated expected position and the measured position,
which is more precise than the individual measurements or the calculation alone. De-
pending on the flight altutude, the algorithm is adapted so that all availble measured
values are taken into account. An error analysis is absolutely necessary in order to be
able to exclude defect sensors from the calculation.

A rotation rate measurement is not sufficiently accurate for determining the position.
Due to the subsequent integration over the sampling interval, sudden changes and in
relation to the large sampling intervals, lead to significantly incorrect results.

A redundant design of the system is imperative, as individual system errors can disrupt
the entire system.

Kurzfassung

Um die Lage und Position einer Rakete im Raum bis zu einer maximalen Flughthe von
100km in Echtzeit bestimmen zu koénnen, ist eine Kombination aus unterschiedlichen
Sensoren notwendig.

Im ersten Flugabschnitt bis ca. 9 km konnen alle gewahlten Sensoren eingesetzt werden
(GPS,Drucksensoren,Beschleunigungssensoren). Zwischen 9km und 25km sind Druck-
sensoren und Beschleunigungssensoren einsetzbar. Fiir den letzten und léngsten Flug-
abschnitt von 25km bis 100km kann nur auf Beschleunigungssensoren zuriickgegriffen
werden.

Um dennoch eine méglichst genaue Position zu erhalten, kann mittels Kalman Filter
aus einer berechneten erwarteten Position und der gemessenen Position eine Schétzung
durchgefiihrt werden, welche genauer ist als die einzelnen Messungen oder die Berech-
nung alleine. Je nach Flughthe wird der Algorithmus so angepasst, dass alle verfiigbaren
Messwerte beriicksichtigt werden. Eine Fehlerbetrachtung ist zwingend notwendig, um
schadhafte Sensoren aus der Berechnung ausschliefen zu konnen.

Fiir die Lagebestimmung ist eine Drehratenmessung nicht ausreichend genau. Durch
die nachtrigliche Integration iiber das Abtastintervall kommt es bei ruckartigen Ver-
anderungen und in Relation dazu grofien Abtastintervallen zu signifikant falschen Er-
gebnissen.

Eine redundante Auslegung des Systems ist zwingend notwendig, da durch Einzelfehler
des Systems das Gesamte System gestért werden kann.
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1 Einleitung

Das TU Wien Space Team nimmt gemeinsam mit einem Team aus Kanada an der
BasellSpace Challenge teil. Diese fordert die teilnehmenden Teams heraus mit einer
Fliissigtreibstoffrakete in den Weltraum auf eine Hohe von zumindest 100km zu gelan-
gen. In Amerika werden in den néchsten Jahren die Hélfte aller Techniker im Bereich
Raumfahrt in Pension gehen. Neue Absolventen brauchen oft Jahre bis sie sich eingear-
beitet haben. Die Basel1Space Challenge wurde ins Leben gerufen, um die Begeisterung
fiir Technik, Wissenschaft und Mathematik zu fordern. Ebenso gilt es mehr Frauen und
Personen aus Minderheiten in diese Branche zu bringen. Das erste Team, welches die
100km Marke erreicht, bekommt ein Preisgeld von 1 Million US $. Regelméafige Mei-
lensteine, welche ebenfalls mit Preisen datiert sind, begleiten die Teams zum Erfolg.

7]

1.1 Problemstellung

Die Aufgabe dieser Masterarbeit besteht darin ein Sensorkonzept zu entwickeln, welches
die Position der Rakete, sowie deren Lage im Raum in Echtzeit bestimmt. Die Hohe
muss mit einer Genauigkeit von max. minus 10km angegeben werden. Die Rakete sollte
in einem Radius von 3 Meilen landen. Die Herausforderung liegt darin, kostengiinstige,
handelsiibliche Sensoren hierfiir einzusetzen.

Nachdem die Positionsbestimmung mittels GPS nur bis ca. 18km Héhe moglich ist,
kann kein GPS Sensor fiir die gesamte Strecke eingesetzt werden. Dies gilt auch fiir
Geschwindigkeiten iiber 1900km /h. Letzteres wird sogar noch deutlich friither erreicht,
als besagte Hohengrenze. Technisch sind dies keine Grenzen, doch zivile Empfénger
schalten sich bei diesen Beschrankungen ab, damit sie nicht zur Steuerung von Raketen
eingesetzt werden konnen.

Die barometrische Hohenmessung, welche in der Luftfahrt iiblich ist, misst bis zu einer
Hohe von 15km und ist dadurch auch unzureichend. Um bis zur Maximalhohe von
100km messen zu konnen, muss deshalb auf Beschleunigungssensoren zuriickgegriffen
werden. Zusétzlich ist mit einer Rotation der Rakete um die eigene Achse, sowie einem
Kippen entlang der anderen Achsen zu rechnen. Diese soll ebenso mit geeigneter Sensorik
iiberwacht werden, um bei Bedarf gegensteuern zu kénnen.

Kostengiinstige handelsiibliche Beschleunigungssensoren haben das Problem, dass sie
unter anderem auf etwaige Vibrationen und Temperaturschwankungen, welche wahrend
dem Flug auftreten konnen, anfélliger sind und dadurch méglicherweise falsche Ergeb-
nisse liefern. Dies gilt es zu verbessern.



Die approbierte gedruckte Originalversion dieser Diplomarbeit ist an der TU Wien Bibliothek verfligbar

The approved original version of this thesis is available in print at TU Wien Bibliothek.

[ 3ibliothek,
Your knowledge hub

1.2 Vorgehensweise

Im ersten Schritt der Arbeit soll durch Literaturrecherche und Vergleich mit Daten-
blattern von diversen Beschleunigungssensoren und Gyroskopen eine Vorauswahl geeig-
neter Sensoren getroffen werden. Danach gilt es diese unter bekannten Voraussetzungen
auf Genauigkeit und Storungsanfilligkeiten zu testen. Zusétzlich wird zum gewihlten
Beschleunigungssensor und Gyroskop ein weiterer Sensor zur Positionsbestimmung in
tiefen Lagen installiert werden, um im Einsatzbereich dieses Sensors einen Referenzwert
fiir den Beschleunigungssensor zu erhalten. Diese Daten kénnen genutzt werden, um die
Genauigkeit des Beschleunigungssensors auch in grofleren Hohen verbessern zu kénnen.
Als weiterer Aspekt dieser Arbeit sollten die Positionierung und die Lagerung besagter
Sensoren innerhalb der Rakete betrachtetet und optimiert werden. Als Ergebnis soll die-
se Arbeit ein Sensorkonzept (Sensorauswahl und Lagerung) liefern, welches die in der
BasellSpace Challenge geforderte Positionsgenauigkeit erreicht.
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2 Anforderungen an das Sensorkonzept

Die Anforderungen setzten sich aus drei Kategorien zusammen.

1. Die Vorgaben der Base 11-Space Challange
2. Die Umwelteinfliisse und deren Auswirkungen
3. Vom Space-Team definierte Voraussetzungen zur Erfiillung der Base 11 Challange

Die Anforderungen konnen in zwei grofle Gruppen unterteilt werden. Einerseits die An-
forderungen an den Messbereich, sowie die Eignung fiir die erwartete Umgebung. An-
dererseits die Anforderungen an die Messgenauigkeit, welche natiirlich auch von den
vorherrschenden Umwelteinfliissen beeinflusst wird.

2.1 Simulation des Fluges

Um die erwarteten Bedingungen besser abschétzen zu konnen, wurde die geplante Rakete
mittels der Opensource Raketenmodellierungssoftware openrocket simuliert. Diese Soft-
ware entstammt einer Masterarbeit und dient zur einfachen, dennoch moglichst prézisen
Simulation von Modellbauraketen. Die Validierung im Zuge der genannten Arbeit zeigt,
dass der Raketenflug mit einer Genauigkeit von 10-15% simuliert werden kann. So-
wohl die in den Anforderungen betrachteten Umwelteinfliisse als auch die erwarteten
Beschleunigungswerte sind dieser Simulation zu entnehmen. Des weiteren bezieht sich
der Systemeingang, welcher in der Kalman Filterung angenommen wurde, ebenfalls auf
diese Simulation.

Demnach muss bei etwaigen Anderungen an der Rakete bzw. beim Einsatz dieses Sen-
sorkonzeptes auf einer anderen Rakete die Simulation wiederholt werden, um verléssliche
Eingangswerte fiir die Berechnungen zu haben.

2.2 Messbereich

Die maximale Flughohe soll laut Anforderungen der Basell-Space Challange 100-150km
betragen. Damit diese sicher eingehalten werden kann, wurde vom Spaceteam eine Flug-
héhe von 120km definiert. Damit einhergehende Umgebungsbedingungen sind in Tabelle
[2.1] zusammengefasst.

Zu den dufleren Einwirkungen kommen noch Einfliisse der Rakete selber, welche zum
Teil auch den duBeren Einwirkungen entgegenwirken koénnen (siehe Tabelle .

Durch den groflen Messbereich ergibt sich ein komplexes Anforderungsprofil. Nur
Beschleunigungssensoren konnen den gesamten Hohenbereich abdecken, doch da auch



Die approbierte gedruckte Originalversion dieser Diplomarbeit ist an der TU Wien Bibliothek verfligbar

The approved original version of this thesis is available in print at TU Wien Bibliothek.

thek,

°
lio
nowledge

b

o
i
r

M YOU

Tabelle 2.1: Messbereiche, welche sich durch die auf die Rakete wirkenden Umweltein-
fliisse ergeben

Messgrofie ‘ Messbereich
Hohe km] 0-120
Temperatur[°C| -80 - 25

Luftdruck[Pa] | 0,27 - 1013,25%102

Tabelle 2.2: Messbereiche, welche sich durch die Eigenschaften der Rakete selbst ergeben

Einflussgrofie Messgrofie Messbereich

Antrieb Vibration [Hz] | unbekannt

Elektronik Temperatur [°C] | unbekannt

Beschleunigung g] ca. -x - 6,5

Geschwindigkeit [m/s] ca. 0 - 1400
Flugzeit [s] ca. 198

Rotation angetrieben [Hz| 0

freier Flug[Hz] max. 40

Storfaktoren wie Vibrationen eine Beschleunigung sind, konnen die Daten fehleranfillig
sein. Des weiteren muss der gemessene Wert doppelt integriert werden, um die Position
zu erhalten, wodurch kleine Fehler an Wertigkeit gewinnen.

Eine zusétzliche Erschwernis ergibt sich aus den zum Teil unbekannten Randbedingun-
gen, wie zum Beispiel die erwartete Vibration durch den Antrieb. Einige der bekannten
Randbedingungen sind durch Simulationen berechnet, welche nicht Teil dieser Arbeit
sind. Aufgrund der dabei vorgenommenen Vereinfachungen sind auch diese Werte nur
als Richtwerte zu verstehen.

2.3 Messgenauigkeit

2.3.1 Hohe

Die Basell Challange gibt an, dass die Hohe mit einer Genauigkeit von +0/-10km
angegeben werden muss. Da es unmdglich ist mit einer Genauigkeit von Okm zu messen
und der Fehler der Messung als GauBverteilung angenommen wird, ist ein Messfehler
von maximal + 5km anzustreben. Um die angegebene Hohengenauigkeit zu erreichen,
wird nachtréglich die gemessene Hohe rechnerisch nach unten korrigiert.
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2.3.2 Lage

Die geforderte Lagegenauigkeit ergibt sich aus dem Flugkorridor, welcher mit einem drei
Meilen Radius ausgelegt ist und nicht verlassen werden soll. Mit einer Flughohe von
gewihlten h = 120km Hohe ergibt sich mit der lateralen Abweichung von x = 3 Meilen
ein Flugwinkel von maximal o = 2.1 (siche Formel

arctan(a) = h/x (2.1)

Unter der vereinfachten Annahme, dass bis zum Ende der Verbrennungszeit durch die
aktive Steuerung der Winkel Null gehalten werden kann, ergibt sich fiir den freien Flug
ein etwas groferer Winkel von 2.6°. Dieser Winkel kann nur als Richtwert betrachtet
werden und darf nie erreicht werden, da 0° bis zum Ende der Verbrennungszeit nicht
gehalten werden kann.

Die Abweichung aus der Vertikalen setzt sich aus vier Faktoren zusammen:

e Raketenachse zur Vertikalen beim Start

e Fehler der Winkelbestimmung der Raketenachse zur Vertikalen beim Start
e Messfehler im Flugwinkel

e Ungenauigkeit in der Winkelkorrektur

Aufgrund der groben Fithrungen der Startrampe ist eine exakte Ausrichtung der Ra-
kete zur Vertikalen beim Start nicht moglich. Durch eine moglichst genaue Bestimmung
des Startwinkels kann vom ersten Moment an dagegen gesteuert werden, um moglichst
schnell wieder die Vertikale zu erreichen. Dadurch kann der erste Punkt der Raketenach-
se beim Start vernachléssigt werden unter der Voraussetzung, dass ein Winkel von 15°
nicht iiberschritten wird, da die aktive Stabilisierung nur bis zu diesem Winkel ausgelegt
ist [1].

Der Fehler in der Winkelkorrektur wird ebenfalls vernachléssigt, da durch die konti-
nuierliche Korrektur in kleinen Schritten ein etwaiger Fehler im néchsten Schritt ausge-
bessert wird.

Nicht zu vernachlassigen sind die Messfehler an der Startrampe, sowie jene im Flug.
Aufgrund der wachsenden lateralen Abweichung bei gleichbleibendem Winkel iiber die
Entfernung, wirkt sich der Winkelfehler welcher bei geringeren Flughthen entsteht starker
auf die laterale Abweichung zum Ende der Flugzeit aus.

10



Die approbierte gedruckte Originalversion dieser Diplomarbeit ist an der TU Wien Bibliothek verfligbar

The approved original version of this thesis is available in print at TU Wien Bibliothek.

thek,

°
lio
nowledge

b

o
i
r

M YOU

3 Grundlagen der Sensoren

Um den in Kapitel [2| angefithrten Anforderungen gerecht zu werden, miissen mehrere
Sensoren eingebaut werden. Eine prézise Positionsbestimmung ist nur mit Kombination
verschiedener Positionierungssensoren méglich. Die Sensoren miissen so gewéahlt werden,
dass die einzelnen Sensoreigenschaften sich ergénzen. [30]

3.1 Sensorauswahl

Die Sensorauswahl wurde in die zwei zu messenden Eigenschaften (Position und Lage)
unterteilt. Bei der Positionsbestimmung wurde der Fokus auf die Hohe gelegt, da durch
die strenge Lageregelung die laterale Abweichung klein sein muss. Die Lageiiberwachung
wurde weiter unterteilt, so dass die Rotation um die eigene Achse und der Winkel der
Rakete zur Senkrechten unabhéngig voneinander betrachtet wurde.

3.1.1 Positionsbestimmung

Fiir die direkte Positionsbestimmung im Raum eignet sich GPS. (siehe Kapitel
Eine explizite Auswahl fiir GPS Empfanger wurde in dieser Arbeit nicht getroffen, da hier
fiir das endgiiltige Konzept auf die Erfahrung aus anderen Projekten des SpaceTeams
zuriickgegriffen werden kann.

Der Luftdruck nimmt mit steigender Héhe ab, werden die Wetterphdnomene und eine
laterale Bewegung vernachléssigt, so gibt es keine zwei unterschiedliche Hohen mit glei-
chem Luftdruck. Aufgrund der Abnahme des Luftdrucks kann diese Druckmessung
auch fiir die Hohenmessung herangezogen werden. Zur Druckmessung dienen Barometer
(siehe Kapitel

Die Barometer wurden so ausgewéhlt, dass sie in moglichst groflen Héhen noch an-
wendbar sind. Beide Drucksensoren wurden in intensiver Zusammenarbeit mit der Firma
Amsys ausgewahlt und wurden von eben dieser zur Verfiigung gestellt.

Um in groflen Hohen noch verlésslich messen zu konnen, muss der definierte Mess-
bereich moglichst weit hinunter gehen. Sowohl MS5803-01BA als auch MS805-02BA01
haben die untere Messbereichsgrenze bei 10mbar. Das entspricht einem Luftdruck bei
etwa 30km Hohe iiber dem Meeresspiegel. (siehe Kapitel Berechnungen vom Space-
Team zufolge, welche nicht Teil dieser Arbeit waren, endet der angetriebene Flug bei
einer Hohe von etwa 26km.

Unter idealen Bedingungen kann somit die barometrische Hohenmessung den gesamten
angetriebenen Flug hinweg genutzt werden. Der Vorteil ist, dass dadurch gerade in dem

11
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Bereich mit hoher Beschleunigung und stérkeren Vibrationen, durch die Verbrennung,
die Beschleunigungssensoren unterstiitzt werden kénnen.

Die Betriebstemperatur liegt bei den gewéhlten Sensoren bei -40°C bis +85°C.

Bei dem gewihlten Beschleunigungssensor der Firma ASC handelt es sich um das Pro-
dukt ASC IMU 7. Dies ist eine Messeinheit, welche sich aus Beschleunigungssensoren
und Drehratensensoren in allen drei Raumrichtungen zusammensetzt. Bei den Beschleu-
nigungssensoren sind kapazitive Sensoren im Einsatz. Die Sensoren wurden aufgrund
der Anforderungen gemeinsam mit dem Sensorhersteller ausgewéhlt. Um die erwartete
lineare Beschleunigung von maximal 7g abdecken zu kénnen, wurde ein Messbereich von
+ 10g definiert. Die Messeinheit umfasst drei Achsen Beschleunigungssensoren, welche
unabhéngig voneinander funktionieren. Somit sind beim Ausfall einer Messeinheit die
anderen beiden nicht betroffen.

3.1.2 Lagebestimmung
Rotation um Eigene Achse

Neben der Positionsbestimmung der Rakete, muss die Lage der Rakete im Raum be-
stimmt werden. Zur Lage im Raum z#éhlt auch die Drehung um die eigene Achse. Um
die Drehung um definierte Achsen messen zu kénnen, werden iiblicherweise Gyroskope
verwendet. Aufgrund der unbekannten Winkeléinderung der Drehung wurde ein Gyro-
skop mit mittelgroBem Messbereich, von +300°/s, gewéhlt. Das Ziel war es, die Rotation
um die eigene Achse und das kippen um die beiden anderen Achsen, mit einem Sensor
messen zu konnen.

Winkel zur Senkrechten

Es gibt zwei Moglichkeiten den Winkel der Rakete zur Senkrechten zu bestimmen. Einer-
seits besteht die Moglichkeit der direkten Winkelbestimmung mittels externer Referenz
(Sonne, Magnetfeld, ...)

Andererseits kann die Drehrate der Rakete gemessen werden und daraus iiber die Zeit
integriert, der aktuelle Winkel bestimmt werden. Der Vorteil der Winkelberechnung iiber
die Drehraten besteht darin, dass keine externe Referenz notwendig ist und die Lagerege-
lung mittels Initialsensoren iiber kurze Zeitabschnitte sehr genau ist. Ein groffer Nachteil
besteht darin, dass ein regelméfliger Abgleich mit absoluter Lagemessung notwendig ist,
um die Genauigkeit langfristig aufrecht erhalten zu kénnen.[18] Fiir die Versuche wurde
die Winkelbestimmung iiber die Berechnung aus den Drehraten gewéhlt, da hier kein
Risiko besteht die externe Referenz zu verlieren und somit keine Information iiber den
Flugwinkel zu haben. Ebenso wurde die Annahme getétigt, dass die Flugzeit kurz ge-
nug ist, um die Messgenauigkeit ohne den Abgleich mit absoluter Lagemessung aufrecht
erhalten zu kénnen.

Die Ausrichtung der Startrampe ist nicht hinreichend genau bekannt, auflerdem kann
durch die lockere Fithrung der Winkel der Rakete von jenem der Startrampe in geringem
Maf} abweichen. Deshalb muss der Startwinkel der Rakete im Vorfeld bestimmt werden.
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Bei einer Genauigkeit von 0.02° ergibt der Fehler auf die gesamte Flugstrecke eine la-
terale Abweichung von 42m. Auf den zu erreichenden Flugkorridor bezogen ergibt das
etwa 1%. Die Genauigkeit der Lagebestimmung vor dem Start sollte demnach in dieser
Groflenordnung sein.

Fiir eine Winkelbestimmung in Ruhe kann die Schwerkraft genutzt werden, da diese
immer senkrecht wirkt und in Anteile entlang der gemessenen Achsen aufgespalten wer-
den kann. Bei einer Abweichung von 0.02° ergibt sich, dem Kréftedreieck entsprechend,
3.4 % 1073m/s? fiir die Querachse der Rakete.

Der gewihlte Beschleunigungssensor hat einen ,,Zero Acceleration Output “von 30mV,
das entspricht, mit einer Sensitivitéat von 270mV pro g, einer gemessenen Beschleunigung
von 0.981m/s?. Demnach ist es nicht moglich mit den fiir den Flug gewéihlten Sensoren
die Startposition in Ruhe hinreichend genau zu bestimmen. Um den Startwinkel zu
kennen muss demnach eine andere Mdoglichkeit genutzt werden.

Es konnen externe Sensoren wie Wasserwaagen zum Einsatz kommen, aber auch Be-
schleunigungssensoren mit einer sehr guten Auflésung.

3.2 Funktionsweise Sensoren

3.2.1 Global Positioning System - GPS

Global Positioning System, in weiterer Folge kurz GPS genannt, ist ein satellitengestiitztes
Radionavigationssystem mit der vollstdndigen Bezeichnung: Navigation System with
Time and Ranging (NAVSTAR-GPS). Fiir die Lokalisierung im Raum gibt es 3
Koordinaten, welche bestimmt werden miissen (x,y,z). Demnach wéren hierfir 3 Sa-
telliten genug. Die Position wird aus der Laufzeit der Information von Satelliten zum
Empfanger berechnet. Die Zeit des Empfingers kann aber einen Fehler aufweisen und
dadurch kommt es zu einer von der Realitit abweichenden Laufzeit und direkt zu einem
Fehler in der Position. Wird dieser Fehler in der Berechnungsgleichung mit betrachtet,
so sind vier Unbekannte zu berechnen, dadurch muss ein vierter Satellit erreichbar sein.
Die Genauigkeit der Positionsbestimmung ist abhéngig von dem Volumen der durch
die Satelliten aufgespannten Pyramide. Das Funksignal von GPS-Sendern bereitet
sich in elektromagnetischen Wellen aus. Demnach verhélt es sich in der Ausbreitung wie
sichtbares Licht. Um von jedem Punkt der Erde jederzeit 4 Satelliten fiir die Positi-
onsbestimmung sehen zu konnen, besteht das GPS-System aus 24 Satelliten, mit einer
Bahnhohe von 20.200km. Definitionsgeméfl beschreibt Navigation eine berechnete
Route, um ein vordefiniertes Ziel zu erreichen. Im Sprachgebrauch wird dennoch auch
Satellitenortung als Satellitennavigation bezeichnet.

Die Genauigkeit der GPS Messung héangt davon ab, wie viele Satelliten aus der aktu-
ellen Position erreicht werden kénnen. Unter idealen Bedingungen kann die horizontale
Positionsbestimmung mittels GPS mit einer Genauigkeit von 3-5 Metern angegeben wer-
den. Die vertikale Position (Hohe) ist auch unter besten Voraussetzungen deutlich un-
genauer und kann nur auf 5-20 Meter genau bestimmt werden. Einen negativen Einfluss
auf die Genauigkeit haben Objekte, welche die Sicht zu einzelnen Satelliten abschirmen
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konnen, hierzu zéhlen unter anderem Hiuser, Bdume oder Berge. [4]

Da Raketenstarts iiblicherweise auf freiem Feld stattfinden, halten sich oben genannte
Abschirmungen in Grenzen und es kann eine relativ gute Genauigkeit angenommen
werden.

Aufgrund der im TU-Wien Space Team vorhandenen Erfahrung mit GPS Modulen
wird im Zuge dieser Arbeit keine Messung mittels GPS untersucht. Die Erfahrung besagt
auch, dass durch den Raketenstart das GPS Signal kurzfristig ausfallen kann, demnach
wird die Lage und Positionsbestimmung im Zuge der Arbeit so ausgelegt, dass keine
GPS Messung notwendig ist.

Ist eine GPS Messung erreichbar, ist es dennoch geplant auf diese zuriickzugreifen,
um die Genauigkeit der Messung zu erhéhen.

3.2.2 Barometer

Barometer sind Drucksensoren und zéhlen demnach der Konstruktion nach zu den Mano-
metern. Die getesteten Barometer funktionieren nach dem piezoresistiven Prinzip (siehe
Abb

Piezoresistive Drucksensoren haben als Kernmesselement einen Baustein, welcher bei
einer zu messenden Druckdnderung den Widerstand éndert. Dies kann im einfachsten
Fall durch einen sich verbiegenden Metalldraht geschehen. Typische piezoresistive Mate-
rialien, welche ihren Widerstand bei Verformung signifikant éndern sind Halbleiter wie
Silizium. Ublicherweise wird der Druck iiber eine Membran auf ein nicht kompri-
mierbares Silikonol aufgetragen. Das Messelement besteht aus einer Wheatstone-Briicke
auf Siliziumbasis. Durch den von auflen wirkenden Druck, welcher durch das Silikonol
gleichméfig verteilt wirkt, dehnt sich die Schaltung leicht aus und der Widerstand
verandert sich.

Pressure

Membrane
(Media separation)

Oil filling

Si-Chip
(only exposed to oil)

Abbildung 3.1: Eine schematische Darstellung eines piezoresistiven Drucksensors

Es gibt drei grundsétzliche Bauweisen von piezoresistiven Drucksensoren. Der Unter-
schied liegt in der Druckbeaufschlagung auf der dem zu messenden Druck entgegenge-
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setzten Seite. Dadurch kann eine Druckénderung zu einem definierten Referenzdruck,
der Druckunterschied zwischen zwei beliebigen Driicken oder der absolute Druck gemes-
sen werden. In dieser Arbeit wurden nur Absolutdrucksensoren verwendet, hierfiir ist
hinter der Membran ein Vakuum.

Neben den etablierten Herstellerfahren hat der piezoresistive Drucksensor zusétzlich
den Vorteil, dass keine beweglichen Teile verbaut sind und dadurch eine gewisse Ro-
bustheit gegen Erschiitterungen und Beschleunigungen vorhanden ist. Auflerdem ver-
formt sich das Silizium im Betrieb rein elastisch, dadurch kommt es zu keinen Materia-
lermiidungen wodurch es zu Stabilitdtsproblemen kommen kénnte.

Berechnung Druck aus Sensorausgabe

Im Speicher der Drucksensoren wurden bei der Produktion sechs Kalibrierungskoeffizi-
enten abgelegt. Um aus dem Sensorausgang die gemessenen Druck und Temperaturwer-
te erhalten zu konnen, miissen die so genannten , Digital pressure value* und , Digital
temperture” value nach vorgegebenen Rechenoperationen umgerechnet werden. Diese
Berechnung lduft seriell zu den Sensorabfragen iiber den gleichen Mikrocontroller ab.
Die Temperatur wird gemessen, da in der Druckberechnung eine Temperaturkompensa-
tion vorgesehen ist. Je nach Temperaturbereich und gewiinschter Genauigkeit ist eine
Kompensation erster bzw. zweiter Ordnung notwendig (siehe Kapitel . Damit der
Rechenaufwand in Echtzeit moglichst klein gehalten werden kann, wurden all jene Re-
chenoperationen, welche nicht direkt von den gemessenen Werten abhéngen, im Vorfeld
erledigt und als Konstante in die Rechnung einbezogen. Auflerdem ist das Ziel durch die
Versuche einen der beiden Drucksensoren zu wéhlen und damit den aktuellen Rechen-
aufwand fiir das endgiiltige Konzept zu minimieren.

3.2.3 Beschleunigungsmessung

Unter Beschleunigung versteht man jegliche Anderung des Geschwindigkeitsvektors, wel-
cher wiederum die Anderung des Ortes zeigt. Demnach lisst sich aus gemessenen Be-
schleunigungswerten durch die zweite Ableitung, unter der Voraussetzung, dass die An-
fangsposition bekannt war, die Position berechnen. Aufgrund der Umgebungsbedingung
funktionieren andere Sensorenarten in den hoheren Bereichen nicht mehr. Da man dem-
nach in einem langen Flugabschnitt fiir die Positionsbestimmung allein auf die Beschleu-
nigungssensoren vertrauen muss, ist eine genaue Betrachtung der Beschleunigungssen-
soren sehr wichtig.

Beschleunigungssensoren nutzen das erste Newtonsche Axiom, wonach alle Kérper
ohne duflere Kraft ihren Bewegungszustand beibehalten. Allgemein ist eine Messmasse
von den restlichen beschleunigten Komponenten entkoppelt, dadurch kommt es zu einer
relativen Anderung zwischen der Probemasse und dem Rest vom Sensor. Diese relative
Anderung kann gemessen werden und ist proportional zu der Beschleunigung, die der
Sensor erfahren hat.

Es gibt viele verschiedene Arten im Aufbau von Beschleunigungssensoren. Je nach
Art der zu detektierenden Beschleunigung haben unterschiedliche Funktionsweisen einen
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Vorteil. Im Zuge der Arbeit werden nur jene beschreiben, welche auch getestet wurden.
Um die Position aus den gemessenen Beschleunigungswerten moéglichst fehlerfrei berech-
nen zu kénnen, muss ein Gleichstrom Sensor gewéhlt werden, da es beim Wechselstrom
aufgrund der RC-Zeitkonstante zu fehlerhafter Integration kommen kann. 25|

Kapazitive Beschleunigungssensoren

Der kapazitive Beschleunigungssensor funktioniert wie ein Kondensator mit verdnderlichem
Plattenabstand. Vom Prinzip her ist eine der Platten fest mit dem beschleunigten Ob-
jekt verbunden, wihrend die andere aufgrund ihrer Aufhédngung méglichst entkoppelt ist.
Dadurch verdandert sich ,wie durch das Triagheitsgesetz beschrieben, der Plattenabstand
relativ zueinander. In Folge dessen &dndert sich die gemessene Kapazitdt zwischen den
Platten proportional zu der Abstandsdnderung. Um eine genauere Messung zu bekom-
men, kommt in der Realitdt nicht nur je eine Platte in Einsatz. Es bewegen sich mehrere
parallel liegende Platten zusammen, relativ zu ebenso mehreren parallel liegenden fixen
Platten.

3.2.4 Drehratenmessung

Eigenrotation der Rakete um die Lingsachse

Abbildung 3.2: Eine schematische Darstellung eines Vibrations-Ring-Gyroskops in [a]
Ruhelage [b] bei Rotation [28]

Die in der getesteten Messeinheit enthaltenen Gyroskope beruhen auf dem Vibrations-
Ring-Prinzip. Eine Ringmasse wird beim Betrieb des Gyroskopes zum Schwingen ge-
bracht. Im stationédren Fall (sieche Abb. a) bewegen sich alle Punkte wéhrend der
Vibration radial vom Mittelpunkt weg, mit Ausnahme der 4 Knotenpunkten (blau ge-
kennzeichnet), welche ortsfest bleiben. Durch Lageregelung lassen sich die Schwin-
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gungsknoten zum Sensor konstant halten und die hierfiir benttigte Kraft ist proportional
zu der gemessenen Drehrate .

Im Falle einer Rotation wirkt eine Coriolis-Kraft auf den Ring. Die Coriolis-Kraft ist
eine Scheinkraft, welche auf Korper wirkt, die sich in einem bewegten Bezugssystem
bewegen. Durch die Corioliskraft wird der Ring quer zur Rotationsrichtung in seiner
Bewegung abgelenkt. Dies fiihrt dazu, dass die Vibration nicht mehr radial vom
Mittelpunkt in alle Richtungen fiihrt, sondern der Ring gestaucht wird und die Knoten-
punkte ebenfalls eine Ablenkung erfahren. |28] (siehe Abb. b)

Lage im Raum

Betrachtet man die Rotation der anderen beiden Achsen (quer zur Raketenspitze), so
ergibt sich daraus die Lage im Raum. Die Schwierigkeit darin besteht, dass in diesen
Achsen nicht die Rotationsgeschwindigkeit von Bedeutung ist, sondern der insgesamt
gedrehte Winkel. Dadurch kann dies durch die beschriebenen Drehratensensoren zwar
nicht direkt gemessen werden, doch integriert man die Drehratenmessung iiber die Zeit,
so erhélt man den insgesamt zuriickgelegten Winkel.

3.3 Kommunikation mit den Sensoren

Die ausgewihlten Sensoren haben unterschiedliche Schnittstellen. Diese gilt es gemein-
sam anzusprechen. Um die Mehrheit der Sensoren ansprechen zu kénnen, wurde ein Mi-
krocontroller gewihlt. Der Mikrocontroller musste so ausgewéhlt werden, dass geniigend
analoge Schnittstellen fiir die zu testende IMU7 bereitgestellt werden kénnen und zu-
sitzlich eine I2C Schnittstelle fiir alle anderen Sensoren zur Verfiigung steht. Die Ent-
scheidung fiel auf einen Mega 2560 PRO (Embed) von RobotDyn, da dieser genug ana-
loge Schnittstellen fiir die zu testende IMU7 bereitstellt und im Gegensatz zu einem
Arduino Mega 2560 nur halb so viel wiegt. Nach einer Beschiadigung dieses Mikrocon-
trollers wurde ein Arduino Micro verwendet, da dieser auch alle Voraussetzungen erfiillt.

Durch die Wahl dieser Mikrocontroller musste leider ein Sensor aus den weiteren Un-
tersuchungen ausgeschlossen werden. Der beschleunigungskompensierte Neigungssensor
von Leotec (AKS-180-F-CA01-VK2-PW), weifit leider nur CANopen Schnittstellen auf.
Um diese iiber den gewéhlten Mikrocontroller anzusprechen ist zusétzliche Hardware
notwendig. Dadurch steigt das Gewicht zusétzlich an. Alles in allem, wurden die Nach-
teile dieses Sensors sowohl in der Entwicklung, als auch im Einsatz grofler eingeschétzt
als seine Vorteile.

3.3.1 Analoge Sensoren

Die gewahlte Messeinheit IMU7.X.Y iibertragt die Messdaten in analoger Form. Damit
die gemessenen Werte mit dem Mikrocontroller weiterverarbeitet werden kénnen, miissen
sie in digitale Werte umgerechnet werden. Der gewéhlte Mikrocontroller hat einen ein-
gebauten Analog-Digital-Konverter (ADC), die maximale Auflésung von diesem betréagt
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10-bit. Die Messwerte werden in Spannungen von 0-5 V abgebildet, mit der Auflésung
von 10-bit ergibt das eine kleinstmogliche Messeinheit 4.9mV. Die Sensitivitdat der
eingebauten Beschleunigungssensoren entspricht 270mV /g. Damit kann die Beschleuni-
gungsmessung iiber den internen ADC abgewickelt werden. Um die Beschleunigung in
alle drei Achsen messen zu koénnen, sind sechs analoge Eingidnge notwendig, da die Mes-
sergebnisse der Beschleunigung differentiell ausgegeben werden. Bei einer differentiellen
Messung werden die Daten iiber zwei Kabel iibertragen, die gemessene Grofie ergibt
sich aus der Differenz der beiden Werte. Der Vorteil besteht darin, dass beide Kabel
ndherungsweise die gleichen &ufleren Stérungen erfahren und diese durch die Bildung
der Differenz herausgerechnet werden.

Die Sensitivitat der Gyroskope betriigt 3.3mV/°/s, dadurch kénnen die Messdaten
nicht mit dem internen 10-bit ADC verarbeitet werden, da sonst eine grofle Ungenauig-
keit entstehen wiirde. Ein zusétzlicher externer ADC mit 16-bit Auflésung wurde instal-
liert, um der Genauigkeit der Gyropskope gerecht zu werden. Durch die 16-bit Auflésung
kénnen analoge Messwerte mit 0.08mV Auflésung gemessen werden.

Bei dem externen ADC handelt es sich um ,,ADS1115%, dieser kommuniziert iiber
einen I?C-Bus mit dem Mikrocontroller (siehe Kapitel .

3.3.2 Der I2C Bus

Der 12C Bus wurde etwa 1982 entwickelt und ist bis heute aufgrund seiner einfachen
und kostengiinstigen Art sehr beliebt. Fiir die Kommunikation an sich sind nur zwei
Kabel notwendig, hierzu kommen noch der Ground und die Stromversorgung [11]. Die
beiden fiir die Kommunikation notwendigen Leitungen werden SDA (Datenleitung) und
SCL (Taktleitung) bezeichnet. Uber diese Leitungen kann der Master mit bis zu 128
Slaves kommunizieren, welche durch eine eindeutige 7-bit Adresse identifiziert werden.
Die Kommunikation wird vollstdndig vom Master geleitet und alle Slaves fiithren die
iibermittelten Befehle aus. . Nach jeder empfangenen Befehlsfrequenz antwortet der
Slave mit einer 0 fiir verstanden (acknowledge ACK), falls ein Problem mit der Kommu-
nikation auftritt, dann antwortet der Slave mit 1 fiir nicht verstanden (not acknowledge
NACK). Dies ist der Fall, da die Leitung durchwegs auf 1 steht und aktiv von einem der
Beteiligten auf 0 gezogen wird. Falls der Slave nicht reagiert, die Leitung also weiter auf
1 bleibt, sendet der Master eine Stop Nachricht [23].

In dieser Arbeit ist der Master des I2C Buses ein Mikrocontroller. Drei Sensoren sind
so genannte Slaves und kommunizieren iiber diesen Bus mit dem Mikrocontroller. Fiir
die Tests wurden zwei Drucksensoren ausgewihlt, welche beide iiber den i?C Bus an-
gesprochen werden. Das Ziel der Arbeit inkludiert, aufgrund der Testergebnisse, einen
der beiden Sensoren fiir das Sensorkonzept der Rakete auszuwéhlen. Des weiteren kom-
muniziert der externe ADC ebenso iiber diesen Bus. Nachdem aus der Messung der
Gyroskope, durch Integration iiber die Zeit (siehe Kapitel , der aktuelle Winkel
berechnet werden soll, muss sichergestellt werden, dass das Auslesen iiber den 12C-Bus
in geniigend kleinen Absténden erfolgt.
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3.3.3 Schaltplan
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Abbildung 3.3: Schaltplan fiir die Stromversorgung der 5V Verbraucher und der Kom-
munikation mit eben diesen Sensoren

Das Gesamtsystem setzt sich aus zwei Versorgungsstromkreisen und den Verbindun-
gen zur Kommunikation iiber den 12C-Bus, sowie den Leitungen fiir die direkte analoge
Abfrage der Sensoren zusammen. Die notwendigen Versorgungsspannungen werden vom
Mikrocontroller bereitgestellt, sobald dieser selbst durch eine externe Energiequelle ver-
sorgt wird. Im betrachteten Testaufbau wurde die externe Versorgung durch eine Po-
werbank am USB-Eingang des Mikrocontrollers bereitgestellt. Der USB-Port liefert 5V
an den Mikrocontroller, so hat dieser die Moglichkeit 5V weiterzugeben. [9] Durch einen
Internen Spannungsteiler hat der Mikrocontroller einen Ausgang welchen er mit 3.3V
versorgt. Die gesamte IMU (Drehratensensoren und Beschleunigungssensoren) wird iiber
5V versorgt, ebenso das SD-Karten Modul und der externe Analog-Digital-Konverter
zum Umwandeln der gemessenen Drehraten. Die Ausginge der Drehratensensoren sind
an den ADC angeschlossen, welcher wiederum neben der 5V Versorgung zusétzlich iiber
SLC und SDA mit dem Mikrocontroller verbunden ist. Die Ausgénge der Beschleuni-
gungssensoren sind direkt an die Eingéinge des Mikrocontrollers angeschlossen (siehe
Abb. [3.4).

Die Drucksensoren haben einen eigenen Stromkreis, da diese nur mit 3.3V anstatt mit
5V betrieben werden. Die mit dem ADC gemeinsam genutzte SDA und SCL Leitung
wird mittels Pull-Up Widerstidnde auf die Versorgungsspannung der Drucksensoren (also
3.3V) gesetzt.

Die gemeinsame Nutzung der SDA und SCL Leitung von Sensoren mit unterschiedli-
chen Versorgungsspannungen ist aufgrund der Funktionsweise des 12C Busses moglich.
Der High-Zustand wird nur passiv iiber Pull-up Widerstdnde erreicht und liegt dadurch
im getesteten Aufbau bei 3.3V. Demnach kommt es dadurch fiir jene Sensoren
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Abbildung 3.4: Schaltplan fiir die Stromversorgung der 3.3V Verbraucher und der Kom-
munikation mit eben diesen Sensoren

mit geringerer Versorgungsspannung, in diesem Fall die Drucksensoren, nicht zu einer
Uberspannung. Eine Identifikation der 3.3V fiir den mit 5V betrieben Mikrocontrol-
ler als HIGH ist ebenso gegeben, da der eingebaute Prozessor im Mikrocontroller eine
Spannung, welche an Inputpins anliegt, und {iber 3V ist als HIGH interpretiert. ﬂ@]

3.3.4 Arduino IDE

Der Master des I2C Bus ist der Mikrocontroller, ebenso verlauft die Abfrage der analo-
gen Sensoren durch den Mikrocontroller. Die Programmierung der Abfragen lauft iiber
die Arduino IDE. IDE steht hier fiir Integrierte Entwicklungsumgebung und dient zur
Unterstiitzung beim Programmieren, um unter anderem wiederkehrende Funktionen zu
vereinfachen. [37]

Zu Beginn werden alle notwendigen Variablen definiert. In dem nur einmal durchlau-
fenen Programmabschnitt setup werden anschlieend alle Sensoren initialisiert und die
Kommunikation mit der SD-Karte gestartet.

Im darauffolgenden Programmabschnitt loop werden alle Sensoren nacheinander an-
gesprochen. Da sich durch die serielle Abfrage der Sensoren der Zeitpunkt der Abfrage
unterscheidet, wird bei den beschriebenen Versuchen der integrierte Timestep, welcher
mit Starten des Mikrocontroller die verstrichenen Millisekunden mitzahlt, zu den Sen-
sorwerten gespeichert.

Zuséatzlich zur Abfrage der Sensoren lauft auch die Aufbereitung der Daten iiber den
Mikrocontroller. Bei den Drucksensoren wird iiber mehrere Schritte hinweg mit sen-
sorspezifischen Koeffizienten von einem theoretischen Druckwert auf den tatséchlichen
Druck umgerechnet. Um Rechenkapazitéit sparen zu konnen, wurden die im Sensor ge-
speicherten Koeffizienten so weit wie moglich schon umgerechnet, um nur jene Rechen-

20



Die approbierte gedruckte Originalversion dieser Diplomarbeit ist an der TU Wien Bibliothek verfligbar

The approved original version of this thesis is available in print at TU Wien Bibliothek.

[ 3ibliothek,
Your knowledge hub

schritte machen zu miissen, welche direkt mit den Messwerten zu tun haben.

Die gemessenen Werte der Drehratensensoren werden durch den ADC iiber den I2C-
Bus in [mV] bereitgestellt. Da der Offset bei diesen Messungen unterschiedlich ist, wurde
entschieden fiir die Versuche hier direkt die mV Werte zu dokumentieren und erst im
Nachgang aufzuarbeiten.

Bei den Beschleunigungssensoren werden iiber zwei analoge Eingéinge Spannungen im
mV Bereich iibertragen, die tatséichlichen Messwerte ergeben sich aus der Differenz der
beiden umgerechnet in die Beschleunigung. Diese Umrechnung wird direkt am Arduino
durchgefiihrt, hierbei wurden nur die Beschleunigungen gespeichert.

Nachdem alle Sensoren ausgelesen waren, wurden alle gemessenen Variablen in einen
String geschrieben, um anschlieBend in der néchsten Zeile des Textdokumentes auf der
SD-Karte dokumentiert zu werden. Nach Abschluss dieses Vorganges fangt der loop
Programmabschnitt wieder von vorne an und die Variablen fiir die Messwerte werden
iiberschrieben. Das heifit, falls es zu einer Stérung bei der SD-Karte kommt, so sind
keine Messwerte vorhanden, da im Arduino immer nur die allerletzten Werte erreichbar
sind.
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4 Positionsberechnung aus
Sensordaten

Da es sich bei sdmtlichen getesteten Sensoren um Initialsensoren handelt, kann mit
ihnen nur die Bewegung des Systems und nicht dessen Position direkt gemessen werden.
Dadurch muss die Position bzw. die Lage der Rakete aus den Sensordaten berechnet
werden.

4.1 Theoretische Grundlagen

4.1.1 Positionsbestimmung im Raum

Der Hauptfokus der Positionsbestimmung liegt auf der vertikalen Hohe, da diese essenzi-
ell zum Erreichen der Aufgabenstellung ist. Zur Hohenmessung werden je nach aktueller
Héhe unterschiedliche Sensoren betrachtet und verschieden gewichtet. (siehe Kapitel[6.2)
Wie in Kapitel beschrieben, wird die Positionsbestimmung mittels GPS in dieser
Arbeit nicht betrachtet.

In tiefen Lagen wird aus dem Luftdruck auf die Hohe geschlossen. Es gibt zwei unter-
schiedliche empirische Formeln zur Bestimmung der Hohe aus dem aktuellen Luftdruck.

[32]

__gxh

p(h) = pg*x e Es*T (4.1)

p(h) = pox (14 ) 7T (12
0
Die Herleitung der klassischen Hohenformel (siehe Formel erfolgt durch die Be-
trachtung der auf eine infinitesimal diinnen Luftschicht wirkenden Kréfte. Bei der erwei-
terten (auch genannt adiabatische) Hohenformel (siche Formel geht man von einer
Standardatmosphére aus. Bei dieser wird die Atmosphére bis ca. 85km Hohe in Schichten
eingeteilt, in denen ein linearer Temperaturverlauf angenommen wird. In den Schichten
mit konstanter Temperatur (zum Beispiel von 11-20km) muss entweder ein hinreichend
kleiner Temperaturgradient angenommen werden, oder die klassische Hohenformel ver-
wendet werden. Vergleicht man den berechneten Druck der beiden Methoden iiber die
Hohe, so zeigt sich, dass die Werte sich erst ab einer Hohe von ca. 4km voneinander
abweichen (siehe Abb. [4.1).
Uber die gesamte Flughohe werden Beschleunigungssensoren eingesetzt. Um aus den
Messdaten der Beschleunigungssensoren die aktuelle Position berechnen zu kénnen muss
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Abbildung 4.1: Vergleich der klassischen barometrischen Hohenformel (isotherme Atmo-
sphiire) mit der erweiterten Héhenformel (adiabate Atmosphire) [32]

die Startposition bekannt sein. Des weiteren wird die Vereinfachung getroffen, dass es
sich beim gesamten Flug um eine gleichméflig beschleunigte Bewegung handelt. Diese
Annahme kann getroffen werden, da die Beschleunigung durchgehend gemessen wird
und sich die Beschleunigung nicht schlagartig &ndert. Eine Ausnahme stellt hiervon das
Ende der Schubphase dar. Hier wird bis zur Messung der geringeren Beschleunigung
(spatestens nach 100ms) mit einer deutlich erhdhten Beschleunigung gerechnet.

v=axt (4.3)

Mit einer Annahme in diesem Flugabschnitt die maximal erwartete Beschleunigung
von 7m/s zu haben, kann der Fehler grob abgeschétzt werden und ergibt sich nach For-
mel [£.3|mit dem Abtastintervall von 100ms bis zur néchsten Messung zu einer um 0,7m/s
vergréBerten Geschwindigkeit. Uber den gesamten restlichen Flugabschnitt (ca.140s) er-
gibt das eine Abweichung in der Gesamthohe von ca. 98m. Nachdem der Fehler trotz
konservativer Rechnung bei < 0.1% der gesamten Flughohe liegt, wird er vernachlissigt.

4.1.2 Winkelberechnung

Um im lateralen Flugkorridor mit einem Radius von 4,828km zu bleiben, ist eine standige
Uberwachung und Anpassung des Flugwinkels erforderlich. Um von den gemessenen
Drehraten auf den aktuellen Winkel in Relation zur Senkrechten schlielen zu kénnen,
muss der Startwinkel geniigend genau bekannt sein, da dieser in weiterer Folge nicht
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mehr betrachtet werden kann und die Winkeldnderung in Relation zu diesem iiber den
gesamten Flug hinweg gerechnet wird. Des weiteren wird, wie schon bei der Ortsbestim-
mung durch die Beschleunigung die Annahme getroffen, dass sich die Drehrate zwischen
zwei Messungen nicht dndert.

Die Drehrate wird in [°/s] gemessen, anschliefend wird der Winkel daraus iiber die
Zeiteinheit berechnet wie lange diese Drehrate gemessen wurde. Aufgrund der fiir diese
Auswertung notwendigen Annahme von Konstanten Drehraten zwischen den Abtastun-
gen kann die Drehrateninformation sich schnellstens bei jeder Messung (alle ca. 100ms
dndern). Durch die Messung im Zuge der Validierung der Sensoren am Space Shot (siehe
Kapitel hat sich gezeigt, dass die Annahme der Konstanten Drehraten zwischen
den Messungen falsch ist. Erfolgt die Anderung der Drehrate in einer deutlich geringe-
ren Zeit als das Auslesen der Sensoren, so kann der berechnete Wert den realen Winkel
nicht abbilden. Es gibt zwei mogliche Gegenmafinahmen hierfiir. Einerseits besteht die
Moglichkeit die Abtastrate deutlich zu erhchen, damit die Annahme der konstanten
Drehraten zwischen zwei Messungen der Realitdt entspricht. Im Realfall ist dies mit
der gewihlten Hardware, aufgrund der eingeschrinkten Rechenleistung, kaum moglich.
Bei den gewéhlten Sensoren kommt hinzu, dass durch die Sensitivitat bei linearer Be-
schleunigung mit max. 0.2°/g/s bei einer Beschleunigung von 7g ein zusitzlicher Fehler
von 1.4°/s entstehen kann. Dieses konnte aber durch gezielte Tests minimiert werden.
Ebenso verhilt es sich mit der Offset Anderung in Relation zur Temperatur. Hier kann
eine Abweichung von +3°/s auftreten.

Demnach bleibt nur die Moglichkeit der Verwendung von anderen Sensoren, welche
nicht die Drehung, sondern direkt den Winkel zur Senkrechten messen. (siehe Kapitel

52)
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5 Methoden zur Validierung der
Sensoren

Die im Zuge der Literaturrecherche gewihlten Sensoren wurden Bewegungen ausgesetzt,
um die Sensoren und die Ausleseelektronik auf Fehler, Empfindlichkeit und Genauigkeit
zu iiberpriifen. Aufgrund der geringen Anzahl an moglichen Testfliigen mit der Rakete,
wurde das Gesamtsystem unterschiedlichsten Bewegungs- und Umweltsituationen aus-
gesetzt um viele Erfahrungswerte sammeln zu kénnen. Die unterschiedlichen Methoden
zur Validierung wurden so ausgewihlt, dass einzelne Eigenschaften des Gesamtsystems
oder einzelner Sensoren betrachtet werden konnten.

Um jederzeit autark messen zu kénnen, wurde die gesamte Hardware in einer mittels
3D-Druck gefertigten Box mit den Mafien 10,5cm x 7,2cm x 3,7cm untergebracht. Die
Box ist vollstindig verschlieBbar und hat eine eigene Lade fiir die Stromversorgung
welche iiber eine handelsiibliche Powerbank (von der Firma revolt) erreicht wird. Die
Auswahl der Powerbank erfolgte nach den Abmessungen um ein méoglichst kompaktes
System zu haben.

Beim Skifahren konnte das Verhalten der Hohensensoren genau betrachtet werden,
da hier Hohenunterschiede von einigen hundert Metern in kurzer Zeit absolviert werden
konnen. Der Drehteller gibt Aufschluss iiber die Drehraten. Fiir die Analyse der wir-
kenden Temperaturen wurden statische Messungen bei diversen Temperaturen durch-
gefithrt. Detaillierte Informationen iiber die gepriiften Parameter und die Erkenntnisse
aus den Tests sind in nachfolgenden Kapiteln beschrieben.

5.1 Vorversuche

Die ersten Uberpriifungen fanden in Ruhe statt, um die Langzeitstabilitit des Gesamt-
aufbaus zu untersuchen. Durch die Messung der Erdbeschleunigung in Ruhelage konnten
die Achsen des Sensors jenen des Gesamtaufbaus zugeordnet werden. Aufgrund der Elek-
tronik kommt es zu einer Erwdrmung wéhrend der Laufzeit. Diese Erwérmung konnte
mit den Temperatursensoren der Drucksensoren eindeutig nachgewiesen werden. Die
Erwéarmung um einige Grad durch die Abwérme der Elektronik zeigt keinen Einfluss
auf die Messergebnisse diverser Sensoren. Um verdnderliche Temperatureinfliisse auf die
Sensoren eruieren zu kénnen, wurden die Langzeitversuche bei ca. -40°C, -10°C und ca.
+50°C wiederholt (siehe Kapitel [5.8)).
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5.2 Skifahren

Beim Skifahren durchlduft man am Tag verteilt unterschiedlichste Hohenmeter, diese
konnen aufgrund der bekannten Hohenmeterangaben der Hiitten, sowie Berg- und Tal-
stationen validiert werden. Fiir diesen Versuch wurde das gesamte Sensorsystem einen
ganzen Tag lang beim Skifahren mitgenommen.

Fiir die Umrechnung der Druckwerte auf Hohenmeter wurde die Talstation als Refe-
renz angenommen, die gemessenen Druckwerte wurden auf zwei unterschiedlichen Arten
in Hohenmeter umgerechnet. (siche Kapitel

Betrachtet man das durch die Druckmessung berechnete Hohenprofil konnen die ge-
fahrenen Pisten und Lifte sehr gut voneinander abgegrenzt und zugeordnet werden. Nur
die drei Bergstationen, welche nur elf Hohenmeter auseinander liegen, konnten nicht
einwandfrei zugeordnet werden. Wie erwartet gibt es keine Abweichungen zwischen der
klassischen und der adiabatischen Hohenformel.
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Abbildung 5.1: Hohe iiber Meeresspiegel aus Druckmessung berechnet mit diversen Re-
ferenzen: [a] nur Talstation als Referenz [b] mittlere Hohe und Talstation
als Referenz [c] Hochster Punkt und Talstation als Referenz

Werden die tatséchlichen Hohenmeter der Stationen eingetragen, ist klar zu erkennen,
dass die Messung geringere Hohenunterschiede misst, als sie in der Realitit vorkommen.
Dadurch summiert sich der Fehler immer weiter auf.(siche Abb. [5.1]a)

Das gleiche Fehlerbild zeigte sich bei einer nicht dargestellten Messung an einem an-
deren Tag.

Um die Fehlerquote zu verbessern, wurde in der anschliefenden Berechnung eine zweite
Referenzhohe eingerechnet. Unter der Annahme, dass die Hohenmessung einen gleich-
bleibend prozentualen Fehler hat konnte der Unterschied von gemessenen Werten zu
tatsdchlichen Werten durchwegs verbessert werden (siehe Abb. b). Damit zeigt sich,
dass durch eine Kalibrierung in tieferen Lagen der Fehler auch im hoheren Bereich deut-
lich reduziert werden kann. Mit den gleichen Korrekturwerten konnte auch eine Messung
eines anderen Tages (hier nicht abgebildet) verbessert werden.

Betrachtet man die gemessenen Drehraten und Beschleunigungen, so kann nur die
Pause von der Fahrt unterschieden werden. Wahrend der Fahrt geht die Beschleunigung
in Fahrtrichtung gemessen in den gemessenen Vibrationen unter. Damit zeigt sich, dass
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Beschleunigungen beim Skifahren wie erwartet zu gering sind um daraus Ergebnisse iiber
die Geschwindigkeit bzw. Position erhalten zu kénnen.

5.3 Autofahren

Bei Autofahrten kommt es im Gegensatz zum Skifahren zu sanfteren Hoheniibergéangen.
Fiir die Untersuchung wurde eine lange Strecke mit bekanntem Hohenprofil gewahlt
(Westautobahn). Aufgrund des fehlenden Referenzpunktes kénnen die exakten Hohen-
meter nicht miteinander verglichen werden. Es zeigt sich, dass das schematische Hohen-
profil durch die Drucksensoren gut abgebildet ist. (siehe Abb. Ein direkter Vergleich
ist nicht moglich, da das bekannte Hohenprofil die Hohe relativ zu der Entfernung angibt
und die Messung aber relativ zur Zeit stattgefunden hat. Ein Riickschluss von der Zeit
auf den zuriickgelegten Weg ist nicht moglich, da die Beschleunigungen so gering sind,
dass sie durch Vibrationen iiberlagert sind und die Berechnung des zuriickgelegten Weges
demnach nicht méglich ist.

Durch die lange Priifdauer im geheizten Innenraum, kann bei dieser Messung die
Abwéarme der Elektronik nicht entweichen. Dies zeigt sich in der stetig wachsenden Tem-
peratur.

Wie schon in Kapitel [5.1] zeigt sich, dass die Temperaturdnderung keinen signifikanten
Einfluss auf die Messwerte hat.
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Abbildung 5.2: Vergleich vom tatséchlichen Hohenprofil der Westautobahn mit dem ge-
messenen Hohenprofil

5.4 Vibrationsplatte

Das in einer Box verschlossene Gesamtsystem wurde mittels additiv gefertigten Winkel
auf eine Nutenplatte fixiert, wobei die Nutenplatte mittig mit dem elektrodynamischen
Schwingregler verbunden war. Die Nutenplatte wurde mittels Wasserwaage moglichst
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Abbildung 5.3: Positionierung des Gesamtsystems auf dem elektromagnetischen Schwin-
gregler

horizontal ausgerichtet, aufgrund der nur eindimensionalen Verstellbarkeit kommt es zu
einer nicht exakten Ausrichtung in der y-Richtung der Drehratenmessung. Bei abwei-
chenden Ergebnissen der unterschiedlichen Achsen kann daraus geschlossen werden, wie
exakt die Ausrichtung in Einbausituation gegeben sein muss.

In erster Linie galt die Vibrationspriifung zum Kennenlernen des Systemverhaltens
bei zu erwartender auftretender Vibration. Hierfiir wurde eine Rampe von 100Hz bzw.
200Hz bis 2kHz mit unterschiedlichen Beschleunigungen (4g,6g) durchlaufen. Es zeig-
te sich, dass bei Resonanzfrequenzen 10g (obere Messgrenze der Sensoren) durchaus
iiberschritten wurden, dies ist auch mit einem externen Beschleunigungssensor, welcher
auf der Nutenplatte fixiert war, nachgewiesen. Der getestete Beschleunigungssensor zeigt
diese Beschleunigungen ebenso an, daraus ist zu erkennen, dass die gemessenen Werte
iiber der oberen Messgrenze von 10g nicht abgeschnitten werden. In dem Bereich garan-
tiert der Sensorhersteller aber nicht mehr fiir die Einhaltung der Genauigkeit.

Des weiteren zeigte sich mit diesem Versuch, dass die Verbindungsstellen bei der Be-
lastung durch Vibrationen stark fehleranfillig sind. Fiir die weiteren Versuche wurde
das Gesamtsystem neu aufgebaut, dadurch kam auch ein anderer Mikrocontroller zum
Einsatz (Arduino Micro), welcher aber die in Kapitel 3.3 beschriebenen Voraussetzungen
ebenso erfiillt.

Die weiteren Priifungen an der Vibrationsplatte dienen in erster Linie zur Uberpriifung
der neuen Verbindungen.

Die Schwingungspriifungen nach DIN EN 2591 ”Luft- und Raumfahrt; Elektrische
und optische Verbindungselemente; Priifverfahren”konnten nicht durchgefiihrt werden,
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da das Messequipment keine geregelte Beschleunigung iiber den gesamten Frequenzbe-
reich zulésst. Durch die serielle Abfrage der Sensoren kommt es beim internen Beschleu-
nigungssensor zu einem Abtastintervall von ca. 100ms, dies entspricht etwa 10 Hz. Die
gemessene Abtastfrequenz gilt fiir den getesteten Priifaufbau, da hier die Daten erfasst
und auf eine SD Karte geloggt werden. Eine Echtzeitfilterung der Daten ist hierbei noch
nicht beriicksichtigt. Das Schwingungsprofil der Anregung kann durch die Beschleuni-
gungssensoren demnach nicht detektiert werden, da nach Abtasttheorem eine doppelte
Abtastfrequenz im Bezug auf die gemessene Maximalfrequenz notwendig ist [34].

Als Referenz wurde zusétzlich ein externer Beschleunigungssensor betrieben um die
durch die eingestellte Spannung am Schwingungsregler iiber die Frequenz verénderliche
Beschleunigung protokollieren zu kénnen. Der externe Beschleunigungssensor ist direkt
auf dem Aluprofil positioniert. Die Positionierung in x/y Richtung wurde so vorgenom-
men, dass der externe Beschleunigungssensor etwa an einer Ecke des internen Beschleu-
nigungssensor sitzt.

Fiir die Vibrationspriifung wurde eine Beschleunigung von etwa 2g gewéhlt, da diese
GroBlenordnung durch die Messung beim Raketenflug (siehe Kapitel zu erwarten
ist. Die Beschleunigung wurde bei der Frequenz von 100Hz festgelegt und schwankt
durch die Ubersetzung und die Resonanzen des Systemaufbaus iiber das gesamte Fre-
quenzband ca. zwischen 0.5g und 3g laut externem Beschleunigungssensor. Ein Vergleich
zwischen den intern gemessenen Beschleunigungen und dem Referenzsensor ist aus zwei-
erlei Griinden nicht moglich. Einerseits ist der interne Beschleunigungssensor aufgrund
der geringen Abtastfrequenz, entsprechend dem Abtasttheorem, nicht in der Lage die
angeregten Frequenzen zu detektieren. Andererseits ist die Anregung durch den Schwin-
gregler aufgrund der asymmetrischen Massenverteilung des Priifaufbaus nicht an jeder
Position gleich. Letzteres konnte durch weiterfithrende Messungen gezeigt werden, wobei
der externe Beschleunigungssensor in seiner Position in die Nidhe der gegeniiberliegenden
Ecke des internen Beschleunigungssensors positioniert (siehe Abb. bei gleicher An-
regung Beschleunigungen in der Gréflenordnung von 20g erfahren hat. Um diese grofien
Beschleunigungen messen zu kénnen wurde bei diesem Versuch die Empfindlichkeit des
externen Beschleunigungssensor angepasst und die Messung neu gestartet.

Dieser Versuch zeigt, dass das getestete Aluprofil im Versuchsablauf keine lineare
Bewegung in z-Achse durchlduft, sondern durch die asymmetrische Geometrie und Ge-
wichtsverteilung bei zentrierter Anregung eine Schwingung erfihrt, welche dazu fiihrt,
dass an verschiedenen Positionen des Versuchsaufbaus Beschleunigungsunterschiede mit
Faktor 10 auftreten kénnen. Durch die abweichende Beschleunigung an diversen Posi-
tionen ist eine exakte Aussage iiber die im Versuch erfahrenen Beschleunigungen nicht
moglich. Aufgrund der Zusatzbelastung, welche durch die erhéhte Priifdauer im Ver-
gleich zur Flugzeit im Realsystem entsteht, kann dennoch eine Abschétzung iiber die
Stabilitdt der Verbindungen getroffen werden.

Betrachtet man die Messwerte der Drucksensoren, zeigt sich, dass die Vibrationen kei-
nen Einfluss auf die Messergebnisse haben, solange es zu keinen Verbindungsproblemen
kommt. Die gemessenen Schwankungen sind sehr klein [ca. 1mbar| und sind auf die
Temperaturschwankungen durch Abwérme der Elektronik zuriickzufiithren (siehe Abb.
. Wird eine Schnittstelle oder ein Kabel beschédigt, so kommt es je nach betroffe-
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Abbildung 5.4: Druckmessung im Zuge einer Frequenzrampe wihrend einer Vibrations-
priifung auf einem elektromagnetischen Schwingregler

ner Komponente zu unterschiedlichen falschen Messwerten. Bei der Vibrationspriifung
von MS5803-01BA kommt es ab ca. 12min Messzeit zu einzelnen Messwerten in der
GroBenordnung von 2 * 10°mbar, da es nur einzelne Messpunkte sind (aufgrund der
Skalierung in Abb nicht abgebildet), ist anzunehmen, dass es hier kurzfristig zu ei-
nem Verbindungsverlust kam. Solche Fehler miissen softwaretechnisch im Gesamtkonzept
abgefangen werden. (siehe Kapitel

Im ersten Versuch der Vibrationspriifung zeigt sich die y-Achse deutlich geringer als
die anderen beiden Achsen. Durch eine schadhafte Verbindung kann es zu inkorrekten
Werten kommen, da im Normalfall die beiden Ubertragungsdriihte sich gleichermafen
von dem Offsetwert bei Stillstand entfernen und durch die Differenz der beiden Werte

Abbildung 5.5: Versagen durch Riss im Draht nach Vibrationspriifung in einer Achse
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Abbildung 5.6: Gemessene Beschleunigungen im Zuge einer Frequenzrampe wéhrend ei-
ner Vibrationspriifung mit Anregung in z-Achse auf einem elektroma-
gnetischen Schwingregler

die Beschleunigung berechnet wird (siehe Kapitel . Bei der Demontage nach dem
Versuch wurde festgestellt, dass beide Verbindungen dieser Achse am Mikrocontroller
abgerissen waren (siche Abb. . Der Zeitpunkt des Versagens konnte im Nachhinein
nicht festgestellt werden. Am Schadensbild ist deutlich erkennbar, dass der Querschnitt
des Drahtes durchgerissen ist und nicht an der Verbindungsstelle aufgegangen ist. Nach-
dem der Beschleunigungssensor intern iiber 10g gemessen hat, wird nach einer Reparatur
des Aufbaues mit halber Belastung erneut getestet.

Nach der Vibrationspriifung mit geringerer Belastung in allen drei Achsen konnte keine
weitere Beschiadigung der Verbindungen nachgewiesen werden. In dieser Priifung wurden
mit dem internen Beschleunigungssensor keine Werte iiber 10g gemessen. Daraus lésst
sich schlieflen, dass dieser Aufbau bis zu Beschleunigungen von ca. 8-10g Vibrationsstabil
ist. Der exakte Wert ist Frequenzabhéingig, da bei geringeren Frequenzen weit niedrigere
Beschleunigungen gemessen wurden.

In z-Achse wurde die getestete Rampe zwei mal gefahren, wobei die Ausrichtung des
Gesamtsystems so gedndert wurde, dass der Beschleunigungssensor zwar in gleicher Ach-
se zur Anregung, aber deutlich weiter weg safl. Es ist klar zu erkennen, dass dadurch die
Beschleunigungen in der angeregten Achse signifikant kleiner geworden sind und dafiir
die Beschleunigung in y-Achse deutlich angestiegen ist (siche Abb Dies zeigt, wie
schon das Versetzen des externen Beschleunigungssensors, dass die Beschleunigungsver-
teilung iiber den Versuchsaufbau nicht homogen ist und dadurch einzelne Verbindungen
unterschiedlichen Belastungen ausgesetzt sind.

Bei den Beschleunigungssensoren fallt auf, dass die angeregte Achse zu Beginn bei
niedrigen Frequenzen als einziger Beschleunigungen misst. Bei steigenden Frequenzen
werden auch in die anderen Achsen Beschleunigungen induziert. Das geht so weit, dass
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Abbildung 5.7: Gemessene Drehrate (in x-Achse) und Beschleunigung (in z-Achse) im
Zuge einer Frequenzrampe wihrend einer Vibrationspriifung mit Anre-
gung in z-Achse auf einem elektromagnetischen Schwingregler

die Beschleunigung in x-Achse in allen Féllen die Beschleunigung der angeregten Achse
iibersteigt. (sieche Abb.

Das Ergebnis der Drehratensensoren zeigen, dass diese sehr vibrationsstabil sind. Auch
bei Vibrationen von ca. 10g werden nur sehr kleine Drehraten gemessen etwa +0.25°.
Die Ausreifler zwischen den Beschleunigungsblécken sind dem Hantieren mit den Senso-
ren zuzuschreiben. Zu Beginn der Vibrationspriifungen mit geringen Frequenzen ist die
gemessene Drehrate mit einigen °/s deutlich erhéht. In diesem Priifbereich kommt es zu
einer signifikant grofleren Auslenkung des Gesamtsystems in Vibrationsachse. Nach dem
durchlaufen der Rampe wird automatisch wieder auf die niedrigen Frequenzen gewech-
selt, auch hier ist ein erhchter Wert der Drehratenmessung zu erkennen. Nachdem dieser
Effekt nur beim ersten Durchlaufen der Rampe auftritt, ist anzunehmen, dass es positi-
onsabhéngig ist, wie auch die gemessenen Beschleunigungen. Eine klare Zuordnung, ob
die erhohten Drehraten aufgrund der Vibrationsstabilitdt der Sensoren oder durch die
Bewegung des Gesamtsystem entstehen, ist nicht moglich.

5.5 Drehteller

Fiir die Untersuchung der Beschleunigungssensoren eignet sich neben linearen Beschleu-
nigungen, welche bei Raketenstarts auftreten (siehe Kapitel , eine Beschleunigung
auf einem Drehteller. Fiir diesen Versuch wurde das Sensorpaket auf einen Drehteller mit
Radius 20cm geklebt und abwechselnd sowohl in, als auch gegen den Uhrzeigersinn ge-
dreht. Aufgrund der undefinierten Beschleunigung bei diesem Versuch, kann der exakte
Wert der Sensoren nicht validiert werden.
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Abbildung 5.8: Beschleunigung auf einem Drehteller mit 20cm Radius bei Drehung in
und gegen den Uhrzeigersinn bei Montage in verschiedenen Achsen

Durch den Versuch zeigte sich, dass die Beschleunigungen in Drehrichtung deutlich
geringer waren, als die durch Vibrationen hervorgerufenen vertikalen Beschleunigungen.
Bei der Achse in Drehrichtung konnten aufgrund der geringen Beschleunigungen die Be-
schleunigung in axialer Richtung nicht von den Vibrationen getrennt werden. Ganz im
Gegenteil dazu ist bei der Auswertung in Querrichtung zu sehen, dass die Zentrifugalbe-
schleunigung messbar ist und es zu keinem Informationsverlust durch die Uberlagerung
der Vibrationen in dieser Achse kommt. (siche Abb.

Der quantitative Wert der Zentrifugalbeschleunigung ist zwar nicht grofler als jener der
Vibrationen, dennoch kann die Zentrifugalbeschleunigung in x-Achse bei der Rotation
um die y- bzw. um die z-Achse eindeutig zugeordnet werden. Bei grofferen Drehraten
wiirde eine signifikant groflere Zentrifugalbeschleunigung gemessen werden.

In Richtung der Drehachse wurde die konstant gemessene Erdbeschleunigung von
1g bei Vibrationen um =+1g iiberlagert. Aufgrund der recht gleichméfigen Verteilung
um den tatsdchlichen Wert herum kann der Fehler rechnerisch minimiert werden. Der
Versuch wurde in alle drei Achsrichtungen des Sensorpaketes durchgefiihrt und zeigte in
allen Messungen reproduzierbare Ergebnisse.

Betrachtet man die Drehraten in dieser Konfiguration, so zeigt sich um die Drehach-
se die grofite gemessene Rotation. Dennoch kommt es durch die Einfliisse der Rotation
auf die anderen Achsen durch etwaige Vibrationen zu gemessenen Drehraten von bis zu
+30°/s (siehe AbbJ5.9). Im Realfall wird eine vibrationsfreie Umgebung nicht méglich
sein, dadurch ist mit gemessenen Drehraten zu rechnen, welche nicht der realen Rake-
tenbewegung entspricht.

Als weiterer Versuch auf dem Drehteller wurde das Sensorkonzept mittig aufgeklebt.
Der Drehteller wurde auch in diesem Fall abwechselnd sowohl in, als auch gegen den
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Abbildung 5.9: Drehraten auf einem Drehteller mit 20cm Radius bei Drehung in und
gegen den Uhrzeigersinn bei Montage in verschiedenen Achsen

Uhrzeigersinn rotiert. Dadurch konnten die Achsen der Drehratensensoren den Achsen
des Gesamtsystemes zugeordnet werden. Dieser Versuch zeigte, dass die auftretenden
Vibrationen bei groflen Drehraten keinen signifikanten Einfluss auf die Drehratenmes-
sung haben. Wie im auflermittigen Fall kommt es aber bei den nicht angeregten Achsen
durch die Vibrationen zu Messwerten bis zu £30°/s.

5.6 Vergniigungspark

Im Vergniigungspark kommt es zu groflen Beschleunigungen bis zu 5g. Im Prater in Wien
wurden jene Fahrgeschifte ausgesucht, welche zur Uberpriifung der Sensoren geeignet
waren. Gesucht wurden Fahrgeschéfte welche neben grofien Beschleunigungen sehr defi-
nierte Bewegungen aufweisen.

5.6.1 Space Shot

Beim Space Shot wird die offene Fahrgastkabine mittels Druckluft senkrecht an einem
Turm in die Hohe geschossen. Wéhrend einer Fahrt kommt es zu vier bis fiinf Beschleu-
nigungsmandvern. Diese werden nach einem freien Fall mittels Druckluft abgebremst.
Das Sensorpaket wurde vor dem Einsteigen eingeschaltet und konnte fiir die Flugzeit in
eine definierte Position gebracht werden.

Die Beschleunigung in senkrechter Richtung variiert zwischen +2g/-4g auch auf den
anderen Achsen kann zum gleichen Zeitpunkt eine leichte Beschleunigung festgestellt
werden (siehe Abb. [5.10)). Eine mégliche Ursache hierfiir ist die nicht ideal senkrechte
Positionierung des Gesamtpaketes.
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Abbildung 5.10: Gemessene Beschleunigung in allen Achsen bei einer Fahrt mit dem
Fahrgeschéft Spaceshot
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Abbildung 5.11: Gemessene Drehrate in x-Achse und daraus berechneter gedrehter Win-
kel ebenfalls in x-Achse bei einer Fahrt mit dem Fahrgeschéft Spaceshot

Bei der zweiten Beschleunigung kam es zu einem kurzen Ausheben der Sensoren und
dadurch einem gedrehten Winkel von einigen Grad. Die Sensoren wurden sofort wieder
in ihre Ausgangslage positioniert. Die Messung der Drehraten zeigt in diesem Bereich
deutliche Anderungen.

Um von der Drehrate auf den aktuellen Winkel zu kommen muss iiber die Zeit inte-
griert werden . Die Winkelberechnung ergibt eine grofie Abweichung (einige 1000°) von
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der Realitét (siehe Abb. . Die Abweichung kann zustande kommen, wenn der Zeit-
rahmen der Drehung deutlich kleiner ist, als die Abtastrate. (siehe Kapitel . Die
Abtastrate ist aufgrund des eingesetzten ADC sehr gering, von der Gesamtlaufzeit des
Programmes entfallen ca. 2/3 auf das Auslesen der Drehraten. Eine Verbesserung dessen
kann womoglich erreicht werden, wenn der kontinuierliche Modus des Auslesens gewahlt
wird, das Umschalten zwischen den einzelnen Achsen ist dennoch notwendig und kostet
Zeit.

5.7 Raketenflug

Im Zuge eines anderen Projektes des Spaceteam, konnte das Sensorkonzept auch bei ei-
nem Raketenflug getestet werden. Das Sensorkonzept wurde in der Raketenspitze mon-
tiert (siehe Abb. und zeichnete zwischen Montage und Demontage durchgehend
auf. Aufgrund der groflen Beschleunigungen konnte der Raketenstart der Zeit eindeutig
zugeordnet werden. Aufgrund eines Triebwerkdefektes 16ste sich das Triebwerk nach we-
nigen Sekunden Flugzeit und es begann ein turbulenter Flug, welcher deutlich kiirzer und
niedriger war als erwartet. Dennoch konnten mit den Sensoren einige Daten ermittelt
werden.

Abbildung 5.12: Positionierung des Sensorpaketes in der Raketenspitze beim Testflug

Die gemessenen Daten wurden anhand eines wéihrend des Startes aufgenommenen
Videos validiert. In Tabelle|5.1|sind die detektierten Anderungen der Sensoren und deren
Bedeutung auf den Flug der Rakete bezogen dargestellt. Es ist deutlich zu erkennen, dass
der Grofiteil der Messwerte mit den Beobachtungen im Video zusammenpasst.

Betrachtet man die Drucksensoren (siche Abb. [5.13)), so zeigt sich ein schneller Druck-
abfall mit anschlieBendem kontinuierlichen Anstieg bis der Anfangsdruck wieder erreicht
wurde. Leider kommt es in den ersten fiinf Sekunden zu einigen Ausreiflern. Aufgrund
der Tatsche, dass diese von beiden Drucksensoren gleichermaflen gemessen wurden, kann
ausgeschlossen werden, dass es sich hierbei um Messfehler handelt. Ein abrupter kurzfris-
tiger Druckanstieg konnte dem Offnen der Rakete zugeordnet werden (siche Tabelle.
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Tabelle 5.1: Messergebnisse wihrend des Raketenfluges

Aktion | Video[s] | Messwert]s] | Druckmessung | Beschleunigung | Drehrate
Raketenstart 0 0 abrupte Anderung
Verlassen Startrampe 1 0,77 Anderung
Trennung Antrieb 1 1 abrupte Anderung
Hochster Punkt 3 1,8 gemessen wo anders
Offnen Rakete 4 3.7 kurzfristiger Druckanstieg
Offnen Fallschirm 5 5 stoBartige Anderung
Schwarzpulver ziindet 6 6+ unruhiger Flug
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Abbildung 5.13: Beschleunigungsmessung in x-Achse (rot) und Druckmessung beider
Drucksensoren (verschiedene Blauténe) im Zuge des Raketenstartes

Obwohl die Drucksensoren in einem anderen Bereich der Rakete waren, kann mit den ge-
messenen Daten nicht sichergestellt werden, dass die Druckschwankungen nicht aufgrund
der Triebwerkprobleme aufgetreten sind. Der Abgleich des Videos mit der Messzeit der
Sensoren zeigte, dass der Hohepunkt des Fluges mit den Drucksensoren nicht richtig
detektiert werden konnte. Der geringste Druck wurde bei knapp 2 Sekunden Flugzeit
gemessen, der Hohepunkt ist aber nach Videoaufzeichnung bei etwa 3 Sekunden.
Betrachtet man die Beschleunigungssensoren (siehe Abb. , so konnte der kontrol-
lierte Flug vor dem Treibwerkschaden, welcher nur eine Sekunde dauerte, klar identifi-
ziert werden. In diesem Bereich sind Beschleunigungen bis ca. 5g detektiert worden. Das
Offnen des Fallschirms zeigt sich in einer kurzfristigen Anderung der Beschleunigungs-
messung. Nach einem kurzen turbulenten Flug, welches auch die Analyse des Videos
bestétigt, kommt es zu einer Stabilisierung der Beschleunigungen und ein gleichméfliges
Gleiten Richtung Boden setzt ein. Ab ca. 22 Sekunden ist der Druckmessung nach zu
urteilen der Boden erreicht, ab diesem Zeitpunkt ist die Beschleunigungsmessung wie-
der etwas turbulenter, eine mogliche Erkldrung hierfiir ist ein Aufprall am Boden mit
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Abbildung 5.14: Drehratenmessung in allen drei Achsen im Zuge des Raketenstartes

anschlieendem Rollen und Rutschen auf dem Abhang. Zusétzlich besteht die Rakete
zu diesem Zeitpunkt aus mehreren Teilen, welche zu unterschiedlichen Zeiten den Bo-
den erreichen und aufeinander landen konnen. Eine sichere Bewegungszuordnung dieses
Flugabschnittes konnte nicht durchgefiihrt werden, da aufgrund der Landung hinter ei-
nem Gebéaude kein Video vorhanden war.

Aufgrund des kurzen definierten Fluges war die Analyse der Drehratensensoren am
schwierigsten. Ab dem Zeitpunkt des Verlassen der Startrampe kommt es bis zum
endgiiltigen Stillstand nach ca. 33 Sekunden zu diffusen Drehraten in alle Richtungen
(sieche Abb. . Die Ergebnisse unterstiitzen die Auswertung der Beschleunigungssen-
soren anhand derer der endgiiltige Stillstand auch nach etwa 33 Sekunden auftritt. Die
Drehratensensoren haben laut Datenblatt einen Messbereich von £300°/s, im Zuge des
Versuches wurde dieser Bereich iiberschritten und es zeigte sich schon wie bei den Be-
schleunigungssensoren, dass die Messgrenze keine scharfe Grenze ist, da das System auch
ober- bzw. unterhalb von £300°/s Ergebnisse liefert. In diesem Bereich gewéhrleistet der
Sensorhersteller aber keine Genauigkeit.

5.8 Temperatureinfluss Langzeitstabilitat

In einem sechsstiindigen Versuch wurde das Gesamtsystem bei verschiedenen Tempera-
turen in Ruhe getestet. Der erste Versuchsabschnitt erfolgte bei Raumtemperatur fiir
zwei Stunden, danach bei ca. -10°C und abschliefend bei ca. 50-60°C. Im Gegensatz
zu den geringen Temperaturschwankungen durch die elektrische Abwérme, bzw. den
Betrieb im Winter, kommt es bei den getesteten groflen Temperaturschwankungen in
kurzer Zeit zu einer signifikanten Anderung der Messwerte. Bei den Hochtemperaturver-
suchen zeigt sich, dass von dem Gesamtsystem nach kurzer Zeit keine Daten mehr auf
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Abbildung 5.15: Druck und Temperaturmessung in Ruhelage bei definierten Umgebung-
stemperaturen (2h bei Raumtemperatur, 2h bei ca. -10°C, 2h bei ca.
60°C)

die SD-Karte gespeichert werden (siehe Abb. .

Da alle Sensoren zeitgleich ausfallen, gibt es mehrere mogliche Fehlerquellen (Strom-
versorgung, Mikrocontroller, SD-Karten Modul, ...). Durch die LED Lichter konnte fest-
gestellt werden, dass iiber die gesamte Testzeit (auch nach dem Ausfall aller Sensoren)
ein Stromfluss von der Powerbank zum Arduino gegeben war. Eine Unterversorgung
durch abgefallene Spannung kann nicht ausgeschlossen werden. Ublicherweise sind han-
delsiibliche Powerbanks auf einen Betriebstemperaturbereich von -20°C bis +60°C aus-
gelegt [19].

Die zweite mogliche Ausfallquelle ist der Mikrocontroller, da bei dessen Ausfall eben-
falls keine Werte mehr gemessen werden konnen. Aufgrund der Betriebstemperatur des
Prozessors des gewahlten Mikrocontroller von -40°C bis +85°C kann angenommen wer-
den, dass nicht der Mikrocontroller fiir den Ausfall verantwortlich war.

Die dritte mogliche Ausfallquelle bei einem Totalausfall des System, wie er festgestellt
wurde, ist das SD-Kartenmodul. Laut Herstellerangaben liegt das Temperaturlimit fiir
das Kartenmodul ebenfalls bei 85°C, doch aufgrund der Erwarmung im Betrieb emp-
fehlen Sie keinen Betrieb iiber 72°C. Da die gemessene Temperatur der Drucksensoren,
welche in direkter Ndhe zu dem SD-Karten Modul liegen, nicht iiber 60°C betrug, kann
angenommen werden, dass nicht diese Komponente fiir den Totalausfall verantwortlich
war.

Betrachtet man die Drucksensoren (siehe Abb. , zeigt sich, dass im zweiten Test-
abschnitt bei minus Temperaturen der gemessene Druck sehr stark abhingig von der
gemessenen Temperatur ist. In dem Moment wo die AuBentemperatur auf -10°C gesetzt
wird, kommt es zu einem schlagartigem Druckabfall, welcher schliellich zu einem kon-
tinuierlichen Druckanstieg {ibergeht bis die Temperaturmessung sich einpendelt. Wird
die AuBlentemperatur danach auf +60°C gedndert, kommt es zu einem schlagartigem
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Abbildung 5.16: Beschleunigungs und Drehratenmessung am Beispiel der y-Achse in Ru-
helage bei definierten Umgebungstemperaturen (2h bei Raumtempera-
tur, 2h bei ca.-10°C, 2h bei ca.60°C)

Druckanstieg, gefolgt von einem kontinuierlichem Druckabfall. Bis zu dem Zeitpunkt wo
die Messung aller Sensoren abbricht. Aus den anderen Versuchen ist ersichtlich, dass
eine Temperaturdnderung von einigen Grad im tolerierbaren Rahmen liegt, doch eine
plotzliche Temperaturdnderung von iiber 30°C bringt fehlerhafte Messungen mit sich.

Bei den Beschleunigungssensoren fliefit die Temperaturmessung nicht direkt in das
Messergebnis mit ein, dennoch kann auch hier bei einer Kiihlung eine Anderung der
Messwerte festgestellt werden (siehe Abb. . Die Beschleunigungssensoren reagieren
mit einer sprunghaften Verdnderung sowohl vom Mittelwert der Messung, als auch von
der Standardabweichung. Aufgrund des verschobenen Mittelwertes, kann das in Kapitel
beschriebene Modell fiir mittelwertfreies Rauschen nicht mehr angewendet werden.
Betrachtet man den Fall bei beheizten Umgebungsbedingungen, ist zu sehen, dass es auch
hier vor dem Ausfall des Gesamtsystems zu einer erneuten Verschiebung von Mittelwert
und Standardabweichung kommt.

Bei den Drehratensensoren wirkt sich die geringere Priiftemperatur auf die Messgenau-
igkeit aus (siehe Abb. Durch die geringeren Auflentemperaturen wird die Streuung
der Messungen signifikant geringer. Das gegenteilige Ergebnis ist zu sehen, wenn man die
Ergebnisse bei +60°C betrachtet, bevor das Gesamtsystem aufhort Daten aufzuzeichnen.

Um ein gréBeres Temperaturspektrum abbilden zu kénnen wurde zusétzlich eine Mes-
sung bei -40°C durchgefiithrt. Diese Temperatur wurde gewihlt, da dies der unteren
Funktionstemperatur der meisten Hardwarekomponenten entspricht.

Bei einer Testtemperatur von -40°C kommt es nach zirka 80 Minuten zu einem Stopp
der Messungen. Da zu diesem Zeitpunkt die Temperatur von -40°C schon einige Zeit
erreicht war, besteht die Moglichkeit, dass der Akku aufgrund der tiefen Temperaturen
frithzeitig keine Energie mehr liefern konnte.

Bei niedrigen Temperaturen (Grenzwerte sind je nach Sensortype unterschiedlich) ist
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eine Korrektur der gemessenen Druckwerte erforderlich. Da aber auch bei konstanten
Temperaturen nach ca. 50 Minuten die Druckschwankungen sehr stark sind und aufgrund
der konstanten Temperatur durch eine Temperaturkorrektur nicht verbessert werden
konnen, ist eine untere Grenze fiir das Betreiben des Messsystems zu empfehlen. Die
Temperaturspanne bei der die Drucksensoren keine zusétzliche Temperaturkorrektur
benotigen ist zwischen +20°C und +45°C. Ein Betrieb in diesem Bereich ist anzustreben,
da dadurch der Rechenaufwand minimiert wird und die Validierungsversuche in diesem
Temperaturbereich gute Ergebnisse geliefert haben.

Die einzelnen Ausreifler in Beschleunigungs- und Drehratenmessung sind darauf zurtick
zu fiithren, dass andere Experimente ebenfalls in der gleichen Kiihltruhe waren und die
Box vermutlich bei deren Handling bewegt wurde.

5.9 Verbindungsfehler

Bei den Drucksensoren konnten durch die vorangegangenen Versuche festgestellt wer-
den, dass Verbindungsfehler mit falschen Messergebnissen einhergehen. Um die Aus-
wirkungen von dem gleichermafien iiber den 1°C Bus laufenden ADC wurde hier die
Datenleitung (SDA) und die Taktleitung (SCL) bewusst getrennt. Im Gegensatz zu den
Drucksensoren kommt es hier zu deutlich grofferen Auswirkungen, da das Gesamtsystem
zusammenbricht. Der Grund hierfiir liegt in der Art der Abfrage. Im Gegensatz zu den
Drucksensoren stehen die Messdaten hier nicht durchwegs zur Verfiigung, deshalb muss
hier die Konvertierung der Daten erst angeordnet werden. Um moglichst effizient zu
arbeiten und nicht mehrfach auf das gleiche Gerét zugreifen zu miissen, wurde die Ab-
frage mittels einem Wartebefehl bis die Umwandlung fertig ist gelost. Dadurch kommt
es bei einer ausstehenden Antwort, wie im Fall von Verbindungsproblemen zu keiner Be-
endigung des Wartens und die restlichen Sensoren kénnen auch nicht mehr ausgelesen
werden.

Eine vierte Moglichkeit zu dem in Kapitel analysierten Totalausfall ist demnach
eine ausstehende Antwort vom ADC, falls dieser iiberhitzt ist.

Abhilfe gegen einen Totalausfall durch einen Fehler im ADC kann geschaffen werden,
wenn die Abfrageschleife unterbrochen wird, falls in der {iblichen Zeit keine Antwort
kommt. Mit einer empfohlenen Abbruchzeit von ca. 40ms ist eine doppelte Sicherheit
mit eingerechnet.

5.10 Erkenntnisse aus Sensorvalidierungen

Allgemein zeigte sich, dass die Verbindungsstellen zu den Drucksensoren auch bei einer
Montage auf SMD-Platine mit der Zeit nachlassen und nach einigen Priifungen Verbin-
dungsfehlstellen auftreten. In beiden Aufbauten zeigte sich der MS5803-01BA anfalliger
auf Verbindungsprobleme. Eine mogliche Erklarung hierfiir ist der geringere Pinabstand,
wodurch es leichter zu Uberlagerung der Signale durch Vibrationen und dadurch zu
falschen Messungen kommt.
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Die Verbindungstellen zu dem ebenfalls mittels I2C kontaktierten ADC fiir die Drehra-
tenmessungen sind zwar nicht fehleranfillig, falls es zu einem Verbindungsverlust kommt
ist aber das Gesamtsystem betroffen. Um sicherzustellen, dass eine fehlerhafte Verbin-
dungsstelle nicht das Gesamtsystem blockieren kann, muss das in der Abfrage des ADC
abgefangen werden (siehe Kapitel

Aus den Messungen beim Skifahren ldsst sich ableiten, dass eine Referenzmessung fiir
die Drucksensoren von Noten ist, um nicht mit einem immer grofler werdenden Fehler
leben zu miissen. Hierfiir eignet sich die Messung mittels GPS, da sich gezeigt hat,
dass Referenzmessungen bei niedrigen Hohen auch die Genauigkeit in grofleren Hohen
verbessern (siehe Kapitel [5.2).

Die Vibrationspriifungen zeigten die Schwachstellen im Aufbau, diese sind in erster
Linie die Anbindung der Drucksensoren und in zweiter Linie die diinnen Sensorkabel
der IMU. Die erste Schwachstelle konnte durch eine verbesserte Montage direkt auf
einer SMD-Platine verbessert werden, dennoch zeigte sich weiterhin nach einiger Zeit
ein Fehler in der Druckmessung. Die Sensorkabel, welche neben den Anschlussstellen
gebrochen sind, wurden fiir weitere Versuche nur erneut fixiert und nicht optimiert. Bei
der Verwendung dieses Sensors fiir die Rakete muss deshalb auf eine optimierte Montage
geachtet werden (siehe Kapitel [7)).

Die Messung am Drehteller gibt Aufschluss iiber die Positionierung der Sensoren.
Durch eine aulermittige Positionierung wird in der nach auflen zeigenden Achse der Be-
schleunigungssensoren die Zentrifugalbeschleunigung detektiert. Die Drehratensensoren
zeigen keine Abhéngigkeit von der Entfernung zum Drehmittelpunkt.

Die Messungen am Fahrgeschéft SpaceShot haben Erkenntnisse zur Winkeldetektie-
rung gebracht. Es zeigte sich, dass durch eine kurze ruckartige Auslenkung der aus den
Drehraten integrierte Winkel grofie Fehler aufweist. Die Drehratensensoren sind sehr
gut dafiir geeignet etwaige Anderungen in der Bewegungsrichtung zu detektieren, doch
fiir die exakte Wiedergabe des Winkels ist der getestete Aufbau mit den inkludierten
Drehratensensoren ungeeignet (siehe Kapitel .

Die Messungen beim Raketenstart haben ergeben, dass die Beschleunigungssensoren
in einem guten Messbereich betrieben werden. Im Gegensatz dazu hat sich in den Drehr-
atensensoren gezeigt, dass diese erst durch den turbulenten Flug in einen Bereich nahe
der Messgrenzen kommen. Demnach ist es durchaus moglich Drehratensensoren mit ei-
nem geringeren Messbereich einzusetzen. Durch die Interpretation der Ergebnisse wurde
erkannt, dass vor einem realen Einsatz dieses Sensorkonzeptes weitere schadensfreie Ra-
ketenfliige zu absolvieren sind. Es gilt herauszufinden, ob auch ohne Triebwerkschaden
etwaige Druckschwankungen auftreten.

Die Untersuchung der Temperaturempfindlichkeit kann in zwei grofle Blocke unterteilt
werden. Einerseits wurden geringe Temperaturdnderungen bei langen bewegten Messun-
gen durch Abwirme der Elektronik und Umwelteinfliisse (Temperaturunterschiede im
Tagesverlauf) getestet. Andererseits wurden abrupte grofe Temperaturdnderungen bei
statischen Messungen getestet. Es zeigte sich, dass die geringen Temperaturschwankun-
gen durch die Abwérme keinen Einfluss hatten, welcher aus den Messwerten als Ausreifler
hervortrat. Im Gegensatz dazu kommt es bei abrupten grofien Temperaturdnderungen
zu einem detektierbaren Einfluss auf alle Sensoren bis hin zu einem Versagen vom Ge-
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samtsystem bei 60°C (siehe Kapitel . Damit konnte gezeigt werden, dass fiir eine
verlissliche Lage- und Positionsbestimmung die Uberwachung der Temperatur im Inne-
ren notwendig ist. Fiir die Auswertung mittels Kalman-Filter miissen statische Messun-
gen bei der zu erwarteten Temperatur durchgefiithrt werden um die Matrix des Messrau-
schens und den gemessenen Offset mit ausreichender Genauigkeit definieren zu kénnen.
Aufgrund der Temperaturobergrenze von allen Bauteilen und dem detektierten Versa-
gen bei 60°C ist zu empfehlen die Innentemperatur im Bereich der Sensoren nicht iiber
50°C zu wahlen. Aufgrund der sehr storanfilligen Messung bei Minustemperaturen und
dem zusétzlichen Rechenaufwand fiir die Druckmessung bei tiefen Temperaturen ist eine
untere Grenze von 20°C fiir die Innentemperatur im Versuchsaufbau zu empfehlen.
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6 Position- und Lagebestimmung aus
den Sensorwerten

6.1 Auswahl geeigneter Sensoren

Aufgrund der positiven Validierungsergebnisse (siehe Kapitel konnen beide getes-
teten Drucksensoren gleichermaflen eingesetzt werden. Aufgrund der grofieren Genauig-
keit von +2.5mbar bei -40°C bis +85°C anstatt von +4mbar bei -40°C bis +85°C ist der
MS5803-01BA fiir das Gesamtsystem zu bevorzugen. Aufgrund des grofien Risikos fiir
Verbindungsfehler ist von einer alleinigen Nutzung dieses Sensors abzusehen. Als Backup
ist der MS5805-02BA01 zu empfehlen, welcher sich in den vorangegangenen Tests als et-
was stabiler erwiesen hat. Dieser sollte zum Einsatz kommen, wenn es beim genaueren
Sensor zu detektierten Fehlmessungen kommt.

Im Bereich der Beschleunigungssensoren hat sich gezeigt, dass aufgrund des kleinen
Einflusses der Querrichtungen nur die Beschleunigungsmessung in Flugrichtung von Be-
deutung ist. Ein Einsatz von einem einachsigen Beschleunigungssensor wére demnach
ausreichend.

Die nach auflen zeigende Achse der Beschleunigungssensoren kann aber als Backup
fiir die Messung der Eigenrotation genutzt werden. Dadurch kann sichergestellt werden,
dass eine grofle Rotationsgeschwindigkeit {iber die Zentrifugalkraft detektiert wird und
die Rakete mittels aktiver Steuerung abgebremst werden kann.

Die in der getesteten IMU eingebauten Drehratensensoren sind nicht fiir den geplanten
Zweck der Winkelbestimmung geeignet (siehe Kapitel . Der Einsatz einer einachsi-
gen Version zur Detektion der Eigenrotation ist in Folge der fehlenden Testmdoglichkeiten
an der Rakete nicht ndher untersucht worden. Aus den aktuellen Erkenntnissen wére so
ein Einsatz empfehlenswert.

Zur Detektion der Lage der Rakete miissen andere Sensoren als die getesteten einge-

setzt werden (siehe Kapitel [6.1.1)

6.1.1 Technische Alternativen fiir nicht geeignete Sensoren

Aufgrund der negativen Validierungsergebnisse der Drehratensensoren miissen alternati-
ve Konzepte zur Bestimmung der Lage im Raum betrachtet werden. Das grofite Problem
in der Verwendung der Drehratensensoren stellt die Abtastrate dar, eine mogliche Ab-
hilfe dafiir ist eine signifikant erhohte Abtastrate bzw. andere Messmethoden. Andere
Messmethoden konnen auch fiir die bei tieffrequenten Vibrationen detektierten Drehr-
aten eine Abhilfe sein. Eine Moglichkeit besteht darin Neigungssensoren zu verwenden,
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diese detektieren die Drehung so wie geplant mittels Gyroskop doch wird hierbei Senso-
rintern die Lage bestimmt. Im Idealfall sollte das eingesetzte Gyroskope fiir Vibrationen
optimiert sein. In diese Kategorie fillt unter anderem der beschleunigungskompensier-
te Neigungssensor von Leotec (AKS-180-F-CA01-VK2-PW), welcher aufgrund der Un-
handlichkeit aus den Untersuchungen ausgeschlossen wurde. Dieser Sensor sollte auch
bei Vibrationen eine Genauigkeit von 0.3° liefern. Vor dem Einsatz dieser Sensoren
ist eine Uberpriifung unter Realbedingungen (im Raketenflug) notwendig.

Die zweite Moglichkeit besteht in der Nutzung von externen Referenzen zur Win-
kelbestimmung der Rakete zur Horizontalen. (siche Kapitel Hierzu zéhlen unter
anderem Magnetometer. Diese Sensoren messen das Erdmagnetfeld und kénnen dadurch
eine Richtungsmessgenauigkeit von 0,1°-1° erreichen. Dabei ist zu beachten, dass durch
Temperaturabhéngigkeit und etwaige eigene magnetische Felder der Rakete ein Off-
set entstehen kann. Dieser muss im Vorfeld durch Validierungsversuche mit dem
Sensor {iberpriift werden und in der Berechnung der Lage aus den Sensorwerten mit
beriicksichtigt werden.

6.2 Zuordnung der Sensoren auf den entsprechenden
Flugabschnitt

In der Anfangsphase des Fluges befindet sich die Rakete noch innerhalb des Messbereichs
aller Sensoren. Mit steigender Geschwindigkeit und Flughohe wird der Messbereich der
Sensoren nach und nach iiberschritten. Wird die Fluggeschwindigkeit von ca. 535m/s
erreicht, so schalten zivile GPS Sender ab. Diese Grenze ist Simulationen nach (siehe
Kapitel , bei ca. 8.8km erreicht. Des weiteren zeigt die Erfahrung der SpaceTeam
Mitarbeiter aulerdem, dass es beim Start kurzfristig zu einem Verlust der GPS Ver-
bindung kommen kann. In jenem Flugabschnitt, wo GPS erreicht werden kann, wird
die Annédherung getroffen, dass dies die Position fehlerfrei ist. Diese Annahme kann ge-
troffen werden, da der Fehler mit einigen Metern (siehe Kapitel deutlich geringer
ist, als die Fehler der anderen Sensoren. Die GPS Messung wird als Hohenkalibrierung
der barometrischen Hohenmessung genutzt, um den Fehler letzterer zu verringern (siehe
Kapitel.

Die barometrische Hohenmessung hat keine harte Obergrenze. Ublicherweise wird
diese Art der Hohenmessung in der Luftfahrt bis zu einer Hohe von 15km eingesetzt
[36]. Aufgrund des exponentiell abfallenden Verhéltnis zwischen Druck und Hohe (sie-
he Formel geht eine gleiche Druckédnderung in hoheren Lagen mit einer grofieren
Hohendnderung einher. Nach adiabatischen Hohenberechnung mittels Standardatmo-
sphére ergibt sich ein Luftdruck mit ca. 24.8 mbar in einer Héhe von 25km. (siehe
Tabelle

Die Drucksensoren haben einen Messbereich von von 10 - 1300 mbar. Dadurch ist
der Messbereich bei einer Flughohe von 25km zwar nicht vollstindig ausgereizt, doch
der Vertrauen in die Sensoren muss ebenso beriicksichtigt werden. Dieses ergibt sich
aus dem durch die Sensorgenauigkeit berechneten Hohenfehler. Je nach Sensor ist eine
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Tabelle 6.1: Hohe berechnet durch adiabatische Hohenformel
Hohe[km] | Luftdruck [mbar]

20 o4
25 24.8
32 4.6

Genauigkeit von £2.5mbar bzw. £4mbar zu rechnen. Betrachtet man nun die geringere
Genauigkeit, so ergibt sich rein durch den Messfehler ein Fehler in der Hohe von +1.5km.
(siehe Formel Das entspricht ca. 6% der erreichten Flughohe und ist demnach inner-
halb der geforderten Genauigkeit von 10%. Diese Berechnung zeigt, dass die gewéhlten
Drucksensoren bis zum Ende des angetriebenen Fluges eingesetzt werden konnen, um die
Hohenmessung in dem Bereich zu unterstiitzen, wo die Beschleunigungssensoren durch
etwaige Vibrationen ein héheres Fehlerpotential haben. Bei dieser Uberlegung ist nur der
theoretische Fehler rein durch die Messungenauigkeit beriicksichtigt worden, da dieser
mit steigender Hohe steigt. Durch die Verwendung unterschiedlicher voneinander un-
abhéngiger Sensoren wird die Genauigkeit erhoht, fiir eine weitere Verbesserung wird
eine Kalman Filterung angewendet (siehe Kapitel .

Im freien Flug, dem lingsten Abschnitt des gesamten Fluges kann die Hohenberechnung
nur mehr durch die Messung der Beschleunigung erfolgen. Um aus dem verrauschten
Messwert dennoch eine moglichst genaue Positionsbestimmung erhalten zu konnen, wird
auch in diesem Flugabschnitt auf eine Kalman-Filterung zuriickgegriffen (siehe Kapitel

6.3)

6.3 Kalman Filterung

Der Kalman Filter ist ein mathematischer Filter, welcher das Nutzsignal vom Storsignal
trennt. Der erwartete Messwert fiir den ndchsten Punkt wird vorausberechnet und mit
dem zu diesem Zeitpunkt gemessenen Wert verglichen. Beide Werte sind fehlerbehaftet,
durch die Kombination dieser Werte kann eine prézisere Positionsbestimmung erfolgen.
Im Gegensatz zu anderen statistischen Methoden (wie zum Beispiel Gleitender Mittel-
wert) ist der Kalman-Filter fiir Echtzeitanwendungen geeignet. [20]

6.3.1 Geschichtlicher Hintergrund

In den 1960ern wurde der Kalman Filter fiir die Navigation der Apollo Mission eingesetzt.
Aus heutiger Sicht ist kaum mehr nachvollziehbar mit welch geringer Rechenleistung die
gesamte Mission auskommen musste. Hervorragende Entwicklungen im Bereich Echtzeit-
Programmierung und Regeltechnik entstanden aus dieser Not heraus. [§]

Der Kalman Filter ist fiir die Anwendung des geplanten Sensorkonzeptes sehr gut
geeignet, da auch hier, durch den Mikrokontroller, nur eine begrenzte Rechenleistung
zur Verfiigung steht.
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6.3.2 Funktionsweise

Der Kalman Filter kann in zwei Grundschritte unterteilt werden. Im ersten Schritt wird
aus einer Vorhersage mit Korrektur die beste Schéatzung fiir die néchste Position getrof-
fen. Im zweiten Schritt wird die vorausgesagte Messung dann mit der Messung verglei-
chen und es ergibt sich eine Abweichung, welche Innovation genannt wird. Ein wichtiges
Werkzeug fiir den Kalman Filter ist der Kalman-Gain. Dieser gibt an, ob die reale Mes-
sung, oder die Vorhersage vertrauenswiirdiger ist. Durch die Korrektur des Zustandes
mit Hilfe der Innovation gewichtet durch den Kalman-Gain, wird ein neuer Zustand
berechnet, welcher die beste Schétzung fiir die aktuelle Position ist.

6.3.3 Mathematische Grundlagen

Der Zustandsvektor muss so gewéhlt werden, das der néchste Zustand aus dem vorheri-
gen Zustand mittels Zustandsmatrix und einem zusétzlichen Systemeingang vollsténdig
abgebildet werden kann. Ob dies der Fall ist, kann durch die Beobachtbarkeit iiberpriift
werden. In weiterer Folge dient die Ausgangsmatrix um den Zusammenhang zwischen
Messung und Zustand zu beschreiben. Dadurch kann eine Messvorhersage getroffen wer-
den, welche mit der tatsédchlichen Messung abgeglichen werden kann. Die Berechnung
des Kalman Gains, welcher fiir die Zustandskorrektur notwendig ist startet mit der Ko-
varianz des aktuellen Zustandes. Dies ist ein Wert dafiir, wie genau wir unseren Zustand
kennen [39]. Der Kalman Gain dient dazu, den Schétzfehler zu minimieren. [20]

Ist die Zustandskorrektur berechnet, so kann wieder bei der Zustandsvorhersage fiir
den néchsten Punkt fortgesetzt werden. Der gesamte Kreislauf ist in AbbJ6.1] abgebildet.

6.3.4 Anwendungsfall
Unter 25 Kilometer

Fiir den Anwendungsfall wurde ein Modell dritter Ordnung angenommen. Hierbei ist der
Zustand der Rakete durch ihre Position, Geschwindigkeit und Beschleunigung vollstéandig
definiert. Dementsprechend wurde auch der Zustandsvektor X definiert.

. h
Xk: (%
a

Da die Beschleunigung ein Teil des Zustandsvektors ist, konnen Beschleunigungséinderungen

zwischen zwei Zusténden betrachtet werden. Die Zustandsmatrix F welche zum Berech-
nen des néchsten Zustandes notwendig ist, wird iiber die Bewegungsgleichung bestimmt.
Als Annahme fiir die Vorhersage wurde eine linear beschleunigte Bewegung gewéhlt.

o pnoz

F=10 1 T,
0 0 1
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Zustandsvektor Kovarianz des akt. Zustandes
x(k) P(k)

Zustandsvorhersage Kovarianz der Zustandsvorhersage
x'(k+1) = F*x(k) + G*u(k) P'(k+1) = F*P(k)*F. + Q

n L 4

Messvorhersage Kovarianz der Innovation
z(k+1) = H * x'(k+1) S=H'P'(k+1)*"H:+ R

y 4

Innovation ' Kalman Gain
v = y(k+1) - z(k+1) W = P'(k+1) * H* S~-1
Zustandskorrektur Kovarianzkorrektur
x(k+1)=x'(k+1) + W*v P(k+1)=(1 - W*H)* P'(k+1)

Abbildung 6.1: Mathematische Schritte des Kalman Filters

Mittels Zustandsmatrix wird fiir die Berechnung der Zustandsvorhersage X nur der alte
Zustand beriicksichtigt. Gibt es eine Kraft die auf das Objekt wirkt, so wird diese durch
den Systemeingang beschrieben.

Im betrachteten System wird die Rakete durch den Antrieb stetig beschleunigt. Durch
den Massenverlust der Rakete, welcher mit der Verbrennung des Treibstoffes einhergeht
und dem verdnderlichen Luftwiderstand kommt es laufend zu einer Anderung der Be-
schleunigung. Diese Anderung kann bei der Zustandsberechnung iiber den Systemein-
gang abgebildet werden. Der Systemeingang muss nicht gezwungenermafien den Einhei-
ten des Zustandes entsprechen und wird iiber die Eingangsmatrix umgerechnet. Durch
den Raketenschub &ndert sich nur die Beschleunigung des Systems, dementsprechend
ergibt sich der Systemeingang zu einem Skalar Aa. Der Wert der theoretischen Be-
schleunigungsénderung ergibt sich aus Berechnungen mittels openrocket (siche Kapitel
2.1)). Die Beschleunigungsidnderung wird als konstant zwischen zwei Abtastintervallen
angenommen. Die Schwankungen der Beschleunigungséinderung werden mit dem Sys-
temrauschen betrachtet.

Die Berechnung der Raketenbewegung in voller Komplexitét ist in Echtzeit auf dem
Mikrocontroller nicht méglich, da hierfiir komplexere Simulationsmodelle notwendig
sind. Um die theoretische Beschleunigungsénderung dennoch in den Kalman-Filter im-
plementieren zu konnen, wurde die in openrocket berechnete Beschleunigung in Abhéng-
igkeit der Zeit dargestellt und anschlieffend durch einfache Gleichungen gefittet (siehe
Abb. . Da der Luftwiderstand im Laufe des Fluges einen maximalen Wert annimmt
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Abbildung 6.2: Fit fiir den Systemeingang des Kalman Filter von der simulierten Rake-
tenbeschleunigung

und dann wieder fillt, und die Geschwindigkeitséinderung vom Luftwiderstand abhéingt
ist eine Beschreibung durch eine einzige einfache Gleichung nicht zielfiithrend, da hier der
Fehler sehr grof3 wird. Deshalb wurde entschieden die Beschleunigungsidnderung fiir den
Fit in zwei Abschnitte zu unterteilen. Betrachtet man den Flugabschnitt bis ca. 25s, so
kann die Beschleunigung in diesem Abschnitt mittels y = 0, 16682 + 10, 28 angenéhert
werden. Die beriicksichtigte Beschleunigungsédnderung ergibt sich durch die erste Ablei-
tung nach der Zeit zu Aa = 0, 1668.

Im zweiten Flugabschnitt, bei fallendem Luftwiderstand kann die Beschleunigung
durch die exponentielle Kurve y = 3,3347 * €922 angeniihert und die betrachtete
Beschleunigungséinderung mit Aa = 0, 174071 * €%%?% vereinfacht berechnet werden.
Der Ubergang zwischen den zwei gewihlten Modellen gibt der Zeitpunkt des maximalen
Luftwiderstandes an, da der Luftwiderstand die Beschleunigung bremst. Der Luftwider-
stand ist durch die Luftdichte, die Form des Korpers und die Relativgeschwindigkeit
zwischen Korper und Luft beschrieben. (siche Formel

1
FLR:§*A*CW*pLuft*U2 (61)

Bei unverdanderter Geometrie fithrt eine hohere Geschwindigkeit zu steigendem Luft-
widerstand, die groBere Hohe (proportional zur Luftdichte) hingegen fithrt zu einem
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sinkenden Luftwiderstand. Zu Beginn hat die Geschwindigkeit einen gréfleren Effekt,
ab einer gewissen Hohe ist jedoch die Luft so diinn, dass dieser Effekt iiberwiegt. Als
Vereinfachung wird deshalb nicht der Luftwiderstand als gesamtes fiir den Wechsel vom
ersten zum zweiten Teilabschnitt betrachtet, sondern die Hohe als Indikator fiir den
Wechsel der Modelle herangezogen. Bis zu einer Héhe von 4430m wird mit dem linearen
Anstieg der Beschleunigung gerechnet, fiir grofiere Hohen wird bis zur Abschaltung des
Triebwerks mit der exponentiellen Steigerung der Beschleunigung gerechnet.

Um diese Anderung in der Zustandsmatrix zu beriicksichtigen ergibt sich, analog zu
dem Beschleunigungseinfluss in den zuvor betrachteten Bewegungsgleichungen, der linear
beschleunigten Bewegung eine Eingangsmatrix G

T2

~ 2

G=|T,
1

Um den berechneten neuen Zustand mit der tatséchlichen Messung vergleichen zu
konnen, wird aus der Zustandsvorhersage mit Hilfe der Ausgangsmatrix die Messvor-
hersage berechnet. In dem in dieser Arbeit betrachteten Fall kann der Luftdruck und
die Beschleunigung gemessen werden. Dementsprechend wird die Ausgangsmatrix H so
definiert, dass aus dem Zustand die dazugehorige Messung berechnet werden kann.

- bar. 0 0
H_{O 0 1]

bar. steht fiir die barometrische Hohenformel welche zur Umrechnung von Hohe in Luft-
druck notwendig ist. Es wird hierfiir die je nach Hohenschicht die passende Hohenformel
gewiihlt (siehe Formel [.1] und [£.2).

Nachdem die Innovation aus der Differenz der tatsédchlichen Messung und der Mess-
vorhersage gebildet wurde, kann die Zustandskorrektur mit Hilfe des Kalman-Gain be-
rechnet werden.

Fiir die Definition des Kalman-Gain ist das System- und das Messrauschen notwendig.
Das Systemrauschen Q beschreibt die Ungenauigkeit der Modellierung und flieit in die
Kovarianz der Zustandsvorhersage ein.

Die Zustandsmatrix wurde unter der Annahme aufgestellt, dass die Rakete ideal senk-
recht fliegt. Wenn der Flug nicht ideal senkrecht ist treten zwei Effekte auf, welche bei
der Aufstellung der Bewegungsgleichung nicht betrachtet wurden. Durch die senkrecht
wirkende Schwerkraft wird bei Schieflage eine verfilschte Beschleunigung angenommen,
da der gegen Beschleunigungsrichtung wirkende Schwerkraftanteil etwas geringer ist,
kann durch den Schub der Rakete eine leicht gréflere Beschleunigung erreicht werden,
als die Berechnung aus openrocket annimmt.

Dem entgegen wirkt der Fehler durch die real geringere Flughohe aufgrund des Winkels
als rein durch die Beschleunigung berechnet. Aufgrund dessen ist der Luftwiderstand
hoher als angenommen und es kommt zu einer geringeren Beschleunigung als im System
prognostiziert.
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Der geschétzte Fehler, welcher durch den schiefen Schub entsteht, wird durch das
Kréfteparallelogramm auf 0,01m/s? abgeschitzt. Der Fehler durch den héheren Luft-
druck ist aufgrund des geringen Hohenfehlers (100m auf Gesamtliange) deutlich nied-
riger. Wie oben beschrieben wird im Systemrauschen die nicht konstante Beschleuni-
gungsanderung durch die beschriebenen Effekte abgebildet.

Fiir das Systemrauschen wird als Varianz der geschitzte Fehler von 0,01m/s? ange-
nommen. Die Abweichungen zum idealisierten System werden durch partiell konstantes
Rauschen modelliert. Das bedeutet, dass iiber ein Abtastintervall ein konstantes Rau-
schen vorliegt. Dadurch ergibt sich fiir das Systemrauschen Cj:

74 3 2
Tg Tg T3

36 12 6
3 T8 T2 T
= |is 1Ls Is| xVa
Q 12 6 6 4 T(Z“)
T2 7
is Is
L 6 6 1_

Das Messrauschen F beschreibt die Unsicherheit der Messung. Dieses setzt sich un-
ter anderem aus den gemessenen Werten bei Stillstand, elektrischem Rauschen sowie
dem Temperatureinfluss zusammen. Nachdem die im Datenblatt beschriebenen Werte
nur als Richtwerte dienen und nicht auf einzelne Sensoren abgestimmt sind, wurde fiir
die Bestimmung des Messrauschens eine Versuchsreihe durchgefiihrt. Hierfiir wurde bei
unterschiedlichen Temperaturen das Gesamtsystem in Ruhe gemessen (siehe Kapitel .
Unter der Annahme, dass es sich beim Messrauschen um einen mittelwertfreien gauf3-
verteilten Fehler handelt, fliefit die gemessene Standardabweichung in die Kovarianz der
Innovation ein und setzt sich im betrachteten Fall aus dem Fehler der Druckmessung
sowie dem Fehler der Beschleunigungsmessung zu folgender Matrix zusammen:

i {000 001} _ [Udmck 0 }

010 011 0 Obeschl.

Da die beiden Messmethoden nicht korrelieren, ist die Matrix des Messrauschen eine
Diagonalmatrix der Messwerte. Aufgrund der starken Temperaturabhingigkeit der Va-
rianzen sind die Zahlwerte fiir das System an den definierten Temperaturen zu eruieren.
Wird die Messung bei Raumtemperatur durchgefiihrt, so ergibt sich oy = 0,1617
und Obeschl. = 0,0147. Mit dem Kalman-Gain wird schlussendlich aus der Zustandsvor-

hersage X die beste Schiitzung des neuen Zustandes berechnet. Dieser Zustand dient in
der néchsten Iteration als Anfangszustand.

Um den Kalman-Filter {iberhaupt anwenden zu kénnen muss das betrachtete System
beobachtbar sein. Die Beobachtbarkeit gibt Information dariiber, ob unbekannte Gréfien
geschitzt werden konnen. Ein System ist beobachtbar, wenn jeder Zustand des Systems
in endlichem Zeitbereich aus Eingangsgréfie und Ausgangsgrofie bestimmt werden kann.
Dies ist der Fall, wenn der Rang der Beobachtbarkeitsmatrix S; mindestens der Ordnung
des Systems entspricht. Die Betrachtung muss im zeit-diskreten System geschehen, da
es moglich ist, dass das System nur im kontinuierlichen Fall beobachtbar ist.
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bar 0 0
0 0 1
H b 7. 13
Rang(Sg) = Rang [ [H*F,| | = Rang | "% *5 27| =3 (6.2)
0k By
bar 0 0
0 0 1

Im betrachteten Fall handelt es sich um ein System dritter Ordnung und der Rang
der Beobachtbarkeitsmatrix ergibt nach Formel [6.2] drei. Damit ist das System im vor-
liegenden diskreten Fall beobachtbar.

Uber 25 Kilometer

Setzt man auch in diesem Flugabschnitt die Zustandsgleichung mit Hohe, Geschwindig-
keit und Beschleunigung an, so erhélt man unter der gegebenen Voraussetzung, dass in
dieser Hohe nur die Beschleunigungsmessung zur Verfiigung steht, fiir die Ausgangsma-
trix.

Hy=1[0 0 1]

Betrachtet man dann die Beobachtbarkeit wie in Formel [6.2] so kommt man zu dem
Ergebnis, dass das System unter diesen Voraussetzungen nicht beobachtbar ist, da es ein
System dritter Ordnung ist, aber der Rang der Beobachtbarkeitsmatrix Sp kleiner ist.

1
Rang(Sgp) = Rang 1| =1 (6.3)
1

Um einen beobachtbaren Zustand aus einer einzigen gemessenen Grofle zu erhalten,
kann der Zustand gleich der Messgrofle festgelegt werden. Im aktuellen Beispiel ergibt
sich damit der Zustandsvektor zu einem Skalar X=a. Daraus ergibt sich sowohl fiir
die Eingangsmatrix als auch fiir die Zustandsmatrix und fiir die Ausgangsmatrix G =
F = H = 1. Damit ergibt sich Sp = 1 und die Ordnung des Systems ist ebenfalls
1. Das System ist beobachtbar und kann mittels Kalman-Filterung berechnet werden.
System und Messrauschen sind in diesem Fall ebenfalls Skalare und ergeben sich aus den
Varianzen.

Da im Anwendungsfall die Hohe eine essenzielle Grofe ist und mit dem eben beschrie-
benen Modell nicht abschétzbar ist, muss diese auflerhalb vom Kalman-Filter extra be-
rechnet werden. Dafiir wird wie schon in den unteren 25km eine linear beschleunigte
Bewegung angenommen. Nachdem es keine anderen Referenzsensoren auf dieser Hohe
mehr gibt, muss die Annahme getroffen werden, dass dieses Modell fehlerlos ist. In dieser
Hohe wird nur der Fehler der Beschleunigungsmessung und der Fehler der vorhergesagten
Beschleunigung betrachtet.
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6.4 Fehlerbetrachtung

Es gibt zwei Arten von Fehlern, bei den statistischen Fehlern kommt es zu zufilligen
positiven und negativen Abweichungen beim Messen. Diese wurden im Kalman-
Filter betrachtet und dort bestmdéglich minimiert.

Die systematischen Fehler treten auf, wenn Effekte unberiicksichtigt bleiben oder mit
einem falschen Mafstab gemessen wird. Bei dieser Art von Fehlern weicht die Messung
um einen konstanten Wert von der Realitdt ab. In folgendem Kapitel werden all
jene Fehler und deren Auswirkung auf das Gesamtsystem betrachtet, welche nicht im
Systemrauschen und im Messrauschen des Kalman Filters behandelt wurden.

6.4.1 Systematische Fehler

Bei allen Sensoren kommt es, wie in Kapitel gezeigt, aufgrund von Temperatur-
schwankungen zu einem verénderlichem Offset. Um diesen Fehler minimieren zu kénnen,
sollten die Umgebungstemperaturen um die Sensoren bekannt sein und moglichste kon-
stant gehalten werden. Unter bekannten Voraussetzungen miissen anschlieBend mehrere
Messungen durchgefiihrt werden um die systematischen Fehler von den statistischen Feh-
lern zu trennen. Mit durchwegs auftretenden Fehlern (systematische Fehler) werden die
Messwerte direkt korrigiert, um anschliefend mittels Kalman Korrektur die statistischen
Fehler ebenso minimieren zu koénnen.

6.4.2 Sensorschaden

Leider kann es aufgrund von dufleren Einfliissen dazu kommen, dass einzelne Sensoren
(zeitweise) ausfallen oder falsche Werte liefern. Kommt es zu einem Totalausfall oder
falschen Werten eines oder mehrerer Sensoren, so muss in der Auswertung sichergestellt
werden, dass diese Sensoren von der Auswertung ausgeschlossen sind. Falsche Werte sind
wesentlich schwieriger zu detektieren, als ein Totalausfall, wo es zu keinen Messwerten
kommt.

Bei den Drucksensoren kann es durch die schlechte Verbindung einzelner Kabel zu
falschen Werten kommen. Bei den ersten Vibrationspriifungen kommt es zum Beispiel zu
gemessenen Temperaturwerten von 1.4 x 107°C. Da im Betrieb keine Reparatur moglich
ist wird davon abgesehen den Verbindungsverlust einzelner Kabel zu analysieren und
auszuwerten. Stattdessen wird allgemein iiberpriift, ob die gemessenen Werte realistisch
sind (siehe Kapitel . Aufgrund der Tatsache, dass die Hohe nicht direkt gemessen
wird, sondern unter anderem aus den Druckwerten berechnet wird, kann es bei unerwar-
teten Druckschwankungen (siehe Kapitel zu falschen Interpretationen fithren, auch
wenn keine falschen Messwerte zur Verfiigung stehen. Dieses Problem wird ebenfalls
durch die Uberpriifung der Messwerte auf Zuverlissigkeit behoben.

Bei den Beschleunigungssensoren beeintrichtigt aufgrund des Aufbaues der Ausfall
einer Achse nicht die anderen Messachsen. Aufgrund analoger Auswertung mit direk-
tem Eingang auf dem Mikrocontroller ist die Anzahl der Fehlerquellen sehr gering.
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Kommt es zu einem Verbindungsfehler beider differentieller Leitungen, so wird vom Sen-
sor kein Messwert iibertragen. Nachdem aber die Abfrage der Eingénge aufrecht bleibt,
kénnen durch die elektrischen Felder der Umgebung Storeinfliisse gemessen werden. Da
die Storeinfliisse nicht bekannt sind, wird auch hier, um falsche Messungen dieser Art
ausschliefen zu konnen der Sensorwert im Vorfeld auf Sinnhaftigkeit gepriift.

Bei einer Betrachtung der Eingangswerte vor der Berechnung der Beschleunigung
miissen pro Achse zwei Werte betrachtet werden. Dies erhoht den Rechenaufwand, dafiir
kann im Nachgang bei einem detektierten Fehler auf die gesamte Berechnung verzichtet
werden. Der Grund fiir die Betrachtung im Vorfeld liegt jedoch darin, dass aufgrund der
differentiellen Messweise die Differenz der beiden Eingénge bei einer Fehlfunktion beider
durch Zufall innerhalb des vorgegebenen Vertrauensbereiches liegen kénnen.

Die Drehratensensoren haben aufgrund der Art der Auswertung die meisten Fehler-
quellen. Wie schon bei den Drucksensoren erwihnt, kann es durch die Verbindung der
I2C Leitungen zu Fehlern kommen. Dies zeigt sich in einem Totalausfall des Gesamtsys-
tems (siehe Kapitel In diesem Fall sind alle drei Achsen gleichermafien betroffen.
Da auch die Drehratensensoren iiber analoge Ausgénge verfiigen, kann es wie bei den
Beschleunigungssensoren schon erwiahnt zu Fehlern durch Verbindungsverlust des Ana-
logeingangs am ADC kommen. Auch hier wird dann am Eingang die Stérung durch die
elektrischen Leitungen rundherum detektiert. Um eine Fehlerfreiheit der Daten sicher-
zustellen miissen somit beide Arten von Fehlern abgefangen werden.

6.4.3 Fehlerkorrektur

Aufgrund der Flugrichtung der Rakete sinkt der Luftdruck stetig. Fiir die Hohenmessung
kann somit als Annahme fiir eine korrekte Messung getroffen werden, dass der gemes-
sene Luftdruck geringer sein muss, als der Luftdruck bei der letzten Messung. Kommt
es zu einem Druckanstieg im Vergleich zur letzten Messung, so muss die Messung igno-
riert werden und darf nicht in die Héhenberechnung mit einbezogen. Da sich durch den
Wegtall einer Messung die Ausgangsmatrix und damit die Beobachtbarkeit d&ndert, muss
in diesem Fall auf das Model iiber 25km Hohe zuriickgegriffen werden. Um einen un-
realistischen Druckabfall durch fehlerhafte Messungen ausschliefen zu kénnen muss das
Messergebnis auch in Richtung geringeren Drucks abgesichert werden. Hierfiir kann mit
der Maximalgeschwindigkeit die Druckénderung zwischen den Abtastzeiten berechnet
werden. Um eine zusétzliche Sicherheit zu bekommen wurde die maximale zu erwartende
Geschwindigkeit bei dem gesamten Flug simulativ eruiert und die Druckberechnung fiir
den zuriickgelegten Weg bei maximaler Druckénderung iiber die Hohe eruiert. Die bei-
den Extrema werden im Realfall nicht gleichzeitig auftreten. Mit einer Geschwindigkeit
von ca. 1400m/s kommt es in einem Abtastintervall von ca. 0.1s zu einem zuriickgelegten
Weg von 140m. Bei maximalen Druckabfall, welcher am Anfang der Flugphase auftritt
bedeutet das in etwa einen Druckunterschied von 150mbar. Fallt der Druck schneller
als der akzeptierte Druckunterschied, so sollte auch dieses Messergebnis ignoriert und
nicht in die Hohenberechnung mit einbezogen werden. Die genannten Grenzwerte fiir die
Fehlerkorrektur sind bei weiteren Raketentests zu validieren, bevor sie in unter Realbe-
dingungen zum FEinsatz kommen.
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Die Uberpriifung bei den Beschleunigungssensoren sollte wie schon in Kapitel
beschrieben an den Rohdaten der Messung durchgefiihrt werden. Diese werden einer-
seits {iber den Vergleich mit den vorangegangenen Messwerten und andererseits durch
den Vergleich zum jeweils anderen Messeingang iiberpriift. Dadurch ist ein Ausfall einer
Verbindung genauso abgesichert wie auch der Ausfall von zwei Verbindungen gleichzeitig
oder ein unerwartetes Storsignal des Sensors. Beim Vergleich mit der vorangegangenen
Messung kann die fir den Systemeingang angeniherte Beschleunigungsdnderung (sie-
he Kapitel herangezogen werden. In einem Abtastintervall ergibt dies eine ma-
ximale Beschleunigungséinderung von 0.2m/s?. Hierfiir ist Start und Abschaltung des
Triebwerkes ausgenommen. Auf die analogen Messwerte der einzelnen Verbindungen
zuriickgerechnet ergibt das eine Anderung von 5 . Aufgrund der vielen Schétzungen ist
hier eine groflere Sicherheit zu empfehlen und die Zuléssigkeitsgrenze kann zum Beispiel
bei einer Anderung von 10 gezogen werden. Beim Vergleich der Messeinginge unterein-
ander ist sicherzustellen, dass sowohl der Pluseingang als auch der Minuseingang vom
Offset gleich weit entfernt ist. In gegebenem Aufbau war der Offset ca. 340. Weicht einer
der beiden Eingéinge mehr als 10% vom Anderen ab, kann davon ausgegangen werden,
dass ein Verbindungsproblem aufgetreten ist. Auch hier gilt schon wie bei den Druck-
messungen, dass die genannten Grenzwerte fiir die Fehlerkorrektur erste Naherungswerte
sind und diese in weiteren Raketenfliigen auf Funktionalitit getestet werden miissen.

Kann durch weiterfithrende Versuche eine bekannte Vibration der Rakete identifiziert
werden, so kann diese unter Umstédnden in der Berechnung der Messwerte beriicksichtigt
werden, da es sich hierbei zwar um real gemessene Beschleunigungen handelt, diese
aber in betrachtetem Fall nur ein dem Nutzsignal {iberlagertes Storsignal sind. Fiir die
Identifikation bekannter Frequenzen sind einige Versuche an der zu messenden Rakete
durchzufiihren um die entstandenen Vibrationen durch die Verbrennung herauszufinden.
Da keine Raketenfliige mit der zu testenden Rakete durchgefiihrt werden konnten, konnte
dies im Zuge der Arbeit nicht durchgefiihrt werden.

6.4.4 Redundante Auslegung

Aufgrund der Kritikalitdt der Lage und Positionsbestimmung sollte nach Moglichkeit
das gesamte System redundant ausgelegt werden. Ist dies aus gewichtstechnischen bzw.
platztechnischen Griinden nicht moglich, so sind zumindest die Schwachstellen, welche
im Laufe der Untersuchungen identifiziert wurden, redundant auszulegen. Hierzu zéhlen
unter anderem die Drucksensoren aufgrund der auftretenden Verbindungsproblematik.
Durch das geringe Eigengewicht sollte es moglich sein zumindest zwei Drucksensoren
mitzufithren. Bei einzelnen Sensorausfillen kann die Lage und Position der Rakete mit-
tels Berechnungen abgeschétzt werden, wenn aber der Mikrocontroller ausfallt, so gibt
es keine Angabe iiber die Lage und Position. Um sicherzustellen, dass dies der Fall ist
sollte im Aufbau eine Backup Batterie in Betracht gezogen werden.
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{ Positionierung und Lagerung der
Sensoren

Um moglichst unverfilschte Messungen iiber die Bewegung der Rakete zu erhalten, konn-
ten im Laufe der Untersuchungen einige Punkte identifiziert werden, welche es bei der
Montage zu beachten gilt. Aufgrund der fehlenden Kenntnis iiber die Innenarchitektur
der zu messenden Rakete und um moglichst fiir andere weitere Projekte auch nutzbar zu
sein wurde im Zuge der Arbeit keine exakte Positionierung festgelegt, vielmehr wurden
die zu beachtenden Parameter identifiziert.

7.1 Positionierungsanforderungen einzelner
Komponenten

Infolge der abweichenden Messverfahren der unterschiedlichen Sensoren, muss die opti-
male Positionierung der einzelnen Komponenten einzeln betrachtet werden. Zusétzlich
sind noch Anforderungen an das Gesamtsystem, welche unter anderem die Verbindungen
zwischen den Einzelkomponenten betrifft, zu betrachten.

7.1.1 Verbindungswege

Wie in Kapitel gezeigt, kann die Verbindung iiber Kabel zu potentiellen Schwach-
stellen fithren. Um das zu vermeiden sollte die Verdrahtung moglichst minimalistisch
ausgefiihrt sein und eine geringe Bewegungsfreiheit aufweisen. Je mehr Schnittstellen
vorhanden sind, desto mehr Fehlerquellen sind vorhanden.

Eine Minimierung der Fehler kann durch die Verwendung von gedruckten Leiterplat-
ten und durch die Optimierung der Sensoranschliisse erzielt werden. Optimierungsbe-
darf hinsichtlich Verbindungen ist durch die IMU gegeben, da die Lotverbindungen der
diinnen Kabel sichtlich ein grofies Fehlerpotential bergen.

Durch die Kommunikation iiber den i2C Bus mit einem Teil der Sensoren ist hier
zusitzlich die Linge des Kabels zu beriicksichtigen. Der i2C Bus ist nicht dafiir ausge-
legt iiber lange Strecken zu kommunizieren. Aufgrund seiner Funktionsweise sollte eine
maximale Kapazitéit von 400pF nicht {iberschritten werden, denn dadurch kann es zu
Timingproblemen kommen. Infolge des begrenzten Platzes innerhalb einer Rakete
sollte es aber durch diesen Punkt keine Einschriankungen geben.
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7.1.2 Drucksensoren

Um fundierte Daten fiir die Hohenberechnung nach der Hohenformel zu erhalten muss
durch die Drucksensoren der Luftdruck auflerhalb der Rakete bestimmt werden. Eine
Positionierung im Inneren der Rakete ist kein Problem, so lange sichergestellt werden
kann, dass der gemessene Druck dem Auflendruck entspricht. Einige Punkte sind hierfiir
zu beachten.

Es darf durch Bohrungen in der Raketenwand im Bereich des Drucksensors nicht
zu einem Diiseneffekt kommen, da dadurch aufgrund des Venturi-Effekts der Druck
im Gegensatz zum realen Auflendruck verringert werden konnte. Ein Anbringen des
Drucksensors an der Aulenwand ist aus gleichem Grund nicht empfehlenswert, da durch
die vorbeistromende Luft im Flug ein Unterdruck im Gegensatz zum realen Luftdruck
in diesem Bereich gemessen werden wiirde .

Beim Raketenflug (siehe Kapitel kam es zu starken Druckschwankungen innerhalb
der Rakete. Aufgrund der Montage innerhalb einer eigenen abgeschlossenen und zuge-
klebten Box kann man die im Vorfeld erwéhnten stréomungsbedingten Effekte hier aus-
schliefen. Eindeutig zu erkennen ist jedoch ein Druckanstieg beim Ziinden des Schwarz-
pulvers, im Idealfall sollte der Drucksensor in der Einbausituation so platziert werden,
dass die Druckwelle vom Schwarzpulver ausgehend nicht detektiert wird. Ist dies nicht
moglich, so kann diese Fehlmessung rechnerisch korrigiert werden (siehe Kapitel .

7.1.3 Beschleunigungssensoren

Fiir die korrekte Messung der Beschleunigung ist zu beachten, dass die Achse des Be-
schleunigungssensors mit der Raketenachse iibereinstimmt. Wiirde es hier zu einer Ab-
weichung kommen, so wird entsprechend des Kréfteparallelogramms eine geringere Be-
schleunigung gemessen, als tatsiachlich anliegt.

Fiir die Montage ist damit eine Ausrichtung des Sensors auf die Raketenachse mit-
tels Wasserwaage unumgénglich. Soll ein Beschleunigungssensor durch die Messung der
Zentrifugalkraft als Back-Up fiir die Kontrolle der Eigenrotation der Rakete eingesetzt
werden, so ist dieser moglichst weit von der Rotationsachse entfernt zu platzieren. Da-
durch wird die messbare Beschleunigung bei gleicher Rotation (Winkelgeschwindigkeit)
am groften, da die Beschleunigung direkt proportional zum Radius ist.

Zur bestmoglichen Detektion der Raketenbeschleunigung gilt es Storbeschleunigungen
moglichst zu minimieren. Durch die Kalman-Filterung (siehe Kapitel konnen gemes-
sene Beschleunigungen, welche nicht auf die lineare Beschleunigung der Rakete zuriick-
zufiihren sind, wie zum Beispiel Vibrationen, verbessert werden. Dennoch sollte schon bei
der Montage auf eine gute Verbindung zwischen Rakete und Sensor geachtet werden um
ein Verrutschen und zusétzliche Sto8e durch die Bewegung des Sensors relativ zum Be-
festigungspunkt zu verhindern. Im Idealfall sollte der Beschleunigungssensor moglichst
vibrationsarm mit der Rakete verbunden werden, damit moglichst wenig ungewollte Be-
schleunigungen gemessen werden, welche nachtriglich gefiltert werden miissen.
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7.2 Gesamtheitliches Positionierungskonzept

Durch die Analyse der Positionsanforderungen der Einzelkomponenten zeigt sich, dass
keine kontrdren Positionsanforderungen gelten. Demnach kann das Gesamtsystem ge-
meinsam platziert werden. Ein grofler Vorteil von der kompakten Platzierung sind kurze
Verbindungswege und dadurch weniger Fehlerquellen. Nachteilig wirkt sich die Kom-
paktheit aufgrund der elektronischen Abwéarme auf die geforderte Temperaturstabilitét
im System aus. Dadurch muss sichergestellt werden, dass die Abwérme abtransportiert
werden kann.
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8 Resumee

8.1 Zusammenfassung

In Folge der durchlaufenen Validierungen der Sensoren konnte festgestellt werden, dass
die getesteten Druck- und Beschleunigungssensoren fiir den geplanten Einsatz der Po-
sitionsbestimmung einer Fliissigtreibstoffrakete, welche auf 100km fliegen soll, geeignet
sind.

Im Gegensatz dazu musste bei der Berechnung der Lage im Raum der Rakete festge-
stellt werden, dass die gewiinschte Genauigkeit mit den getesteten Komponenten nicht
annadhernd erreicht werden kann und hierfiir ein anderes Messsystem verwendet werden
muss.

8.1.1 Positionsbestimmung

Durch den fiir die Mondlandung im Jahr 1969 konzipierten Berechnungsalgorithmus
(siehe Kapitel kann auch mit stark verrauschten Messungen ein guter Positionswert
ermittelt werden. Eine Erprobung des beschriebenen Kalman Filters konnte nicht durch-
gefithrt werden, da es nur zu einem sehr kurzen, abgebrochenen Testflug mit der Rakete
kam.

Durch den eingesetzten Berechnungsalgorithmus und den damit einhergehenden Ver-
einfachungen die fiir das System angenommen werden mussten zeigt sich, dass fiir die Po-
sitionsbestimmung der Rakete ein einachsiger Beschleunigungssensor ausreichend wére.

Je mehr Sensoren fiir die Positionsbestimmung zur Verfiigung stehen, desto genauer
kann die Position eruiert werden. Unter 8km sind Beschleunigungssensoren, Drucksen-
soren und GPS erreichbar. Nachdem letzteres einen, vorallem im freien Feld, wie es
bei einem Raketenflug der Fall ist, deutlich geringeren Fehler aufweist als die anderen
Moéglichkeiten, wird der Fehler der GPS Messung vernachléssigt und die Position als
fehlerfrei angenommen. Solange eine Positionsbestimmung iiber GPS moglich ist, dient
diese auflerdem als Referenz fiir die anderen Sensoren.

Nach dem Ausfall der GPS-Messung bis zu einer Hohe von 25km sind Beschleuni-
gungssensoren und Drucksensoren vorhanden. Um die Druckmessung sicherzustellen, ist
es empfehlenswert zwei redundant ausgelegte Drucksensoren zu verwenden, da die ge-
testeten Drucksensoren anfillig auf Verbindungsfehler sind. Fiir diesen Flugabschnitt
wird die theoretische Position aus dem vorangegangenen Messschritt berechnet und mit
den Messungen aus dem Beschleunigungssensor und dem Drucksensor mit Hilfe einer
Gewichtung die wahrscheinlichste Position fiir den aktuellen Schritt eruiert.

Ab einer Hohe von 25km ist die Druckmessung nicht mehr vertrauenswiirdig genug
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und deshalb wird eine Kalman Filterung mittels Berechnung der Position und Korrek-
tur durch die Beschleunigungsmessung durchgefiihrt. In Folge der geringeren Anzahl
an Messsystemen muss auch der Kalman Algorithmus angepasst werden und nur die
Beschleunigung wird abgeschétzt. Daraus wird unter der Annahme einer fehlerfreien
Flugbahn die Position bestimmt.

8.1.2 Lage im Raum

Um eine moglichst geringe Abweichung zur Senkrechten durch Fehlmessungen beim Start
zu haben, empfiehlt es sich den Startwinkel durch externe Sensoren mit einer Genauigkeit
von 0.02° zu bestimmen. Die getesteten Drehratensensoren sind fiir die Bestimmung der
Lage im Raum aus mehreren Griinden nicht geeignet. Bei Vibrationen werden je nach
Achse bis zu einigen Grad pro Sekunde an Drehraten gemessen. Bei einer geforderten
Fluggenauigkeit von ca. 2° ist der dadurch entstehende Fehler um einen Faktor 10 grofier,
als die geforderte Genauigkeit. Die zweite Schwierigkeit zeigt sich durch die Abtastrate.
Unter der Annahme einer unverinderten Abtastrate zwischen zwei Punkten kommt es
bei sehr kurz anhaltenden Drehraten durch die Aufsummierung iiber das gesamte Mes-
sintervall zu einem grofien Fehler, da ein deutlich groflerer Drehwinkel berechnet wird,
als in Realitédt stattgefunden hat.

Ein moglicher Einsatz der Drehratensensoren in der Lagebestimmung liegt in der
Detektion von Anderungen sowie in der Rotation um die Eigene Achse.

8.2 Ausblick

Um die erhaltenen Ergebnisse und die daraus folgenden Erkenntnisse zu vertiefen sollten
vor einem Einsatz unter Realbedingungen weitere Untersuchungen angestrebt werden.

Durch weitere Raketenfliige konnten die in der Validierung der Sensoren festgestellten
Druckschwankungen besser eingeordnet werden. Durch diese Uberpriifung sollte festge-
stellt werden, in welchem Bereich der Rakete am wenigsten héhenunabhéngige Druck-
schwankungen auftreten und ob die gemessenen Druckschwankungen durch den Trieb-
werkfehler verursacht wurden.

Fiir die Untersuchung der Drehratensensoren ist ein fehlerfreier Raketenflug ebenfalls
von Vorteil, da die bisherigen Erkenntnisse dafiir nur auf Vorversuchen beruhen, da durch
den Triebwerksausfall sofort ein unkontrollierter Flug eingesetzt hat. Der notwendige
Messbereich fiir eingesetzte Drehratensensoren sollte dadurch eruiert werden.

Weiterfithrende Untersuchungen zur Verbesserung der identifizierten Fehlerquellen
konnen in drei Themen unterteilt werden.

Verbindungsstellen

In den Sensorvalidierungen wurden die Verbindungen und Schnittstellen als Fehlerquelle
erkannt. Eine weiterfiihrende Untersuchung méglicher Verbindungsmoglichkeiten zwi-
schen Sensoren und Arduino in Zusammenarbeit mit den jeweiligen Sensorherstellern
kénnte das Ausfallrisiko durch Vibrationen drastisch verringern.
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Temperatureinfluss

Der identifizierte Temperatureinfluss auf die Standardabweichung der Sensoren birgt
ebenfalls ein Fehlerpotential, denn die Standardabweichung flieit im Zuge der Kalman-
Filterung direkt in die Berechnung der Position mit ein. Eine weiterfithrende Untersu-
chung der Temperatur, welche in der Rakete im Flug an den Sensoren anliegen wird
und gehalten werden kann wiére hier vorteilhaft. Mit der gewonnenen Erkenntnis ist die
zu erwartende Standardabweichung der Sensoren mittels Versuchen in der Ruhelage zu
identifizieren und im Realfall in der Kalman-Filterung zu beriicksichtigen.

Lagebestimmung

Die Validierung der Sensoren zeigte als grofites Fehlerpotential die Lagebestimmung
mittels Drehratensensoren. Um die geforderten Genauigkeit erreichen zu kénnen sind
weiterfithrende Tests mit anderen Messsystemen notwendig. Hardwaretechnisch liegt
die Fehlerquelle der getesteten Drehratensensoren in der Empfindlichkeit gegeniiber Vi-
brationen. Weiterfithrende Untersuchungen, um dieses Fehlerpotential zu minimieren,
konnen mit Magnetometern als Lagesensoren bzw. mit den aufgrund der fehlenden Kom-
patibilitdt der Anschliisse verworfenen beschleunigungskompensierten Neigungssensoren
durchgefiihrt werden.
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