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Kurzfassung

Aktive Stromungskontrolle unter Verwendung von ausblasenden Ventilen ist eine etablierte
Methode zur Beeinflussung von Stromungen. Nach zahlreichen Grundlagenuntersuchun-
gen, besonders zur Wirkung der Ausblasung an der Hinterkantenklappe, werden zuneh-
mend Untersuchungen der Anwendbarkeit auf flugrelevante Konfigurationen durchgefiihrt.
Hier versucht man, den Auftrieb in bestimmten Flugsituationen zu erh6hen, mit dem Fern-
ziel eines gewichts- und wartungsreduzierten Fliigels. Die vorliegende Arbeit beschéftigt
sich mit der Regelung des Auftriebs an solchen Konfigurationen. Dies wiirde zum einen
ein bestimmtes gewiinschtes Auftriebsniveau sichern helfen und zum anderen den Auftrieb
innerhalb physikalisch begriindeter Grenzen willkiirlich einstellbar machen.

Hierzu werden drei Konfigurationen mit zunehmender Realitéts- bzw. Einsatzniahe vorge-
stellt: Beginnend mit einem Windkanalmodell in ann&hernd zweidimensionaler Stromung
und Spaltklappe iiber ein Modell eines realen Fliigels mit Spaltklappe und schliefilich ei-
nem entsprechend ausgeriisteten Versuchsflugzeug wurde untersucht, welche Dynamik das
Anlegen bzw. Ablosen der Stromung hat und wie sich dieses in einem Regelungskonzept
auswirkt. Die Modelle, die den Vorgang in guter Naherung beschreiben, sind von niedriger
Ordnung und es wird gezeigt, dass eine hohere Ordnung keinen fiir regelungstechnische
Zwecke bedeutsamen Zugewinn an Information liefert. Die Verwendbarkeit von linearen
robusten Reglern zur Stromungsregelung wird nachgewiesen und auf Fragen der Sensorik
bzw. Messgrofienwahl zur Auftriebsschatzung eingegangen.

Ein adaptives Regelungsverfahren basierend auf einem ARMA-Modell und Markovpara-

metern wird eingesetzt und bewertet.

AbschlieBend wird aus einer Analyse der oben skizzierten Experimente ein vereinfachtes
Reglerentwurfsverfahren vorgestellt und getestet, das es auch Anwendern mit geringen
regelungstechnischen Vorkenntnissen ermdoglicht, schnell einen funktionierenden Regler zu
entwerfen.
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Abstract

Active flow control by means of blowing valves is an established method to beneficially
influence air flows. Based on numerous investigations of the effect of blowing at trailing
edge flaps, investigations of flight-relevant configurations become more interesting. The
aim of these is to improve the lift in certain flight situations, with the vision of a lighter
and less maintenance-intensive wing. This work investigates the closed-loop control of lift
at these configurations. This could help maintaining a desired level of lift or even set an
within physical boundaries — arbitrary level of lift.

Three experiments with rising complexity are reported here: Beginning with a wind-tunnel
model with roughly two-dimensional flow and a single-slotted flap, followed by a model of
a real wing with single-slotted flap and eventually a test-plane, the dynamics of separation
and reattachment were investigated and it is shown how this affects control concepts. The
models to describe these processes are of low order and higher order models did not yield
any benefits control-wise. The usability of linear robust controllers is demonstrated and
topics of sensors and choice of control variables are discussed.

An adaptive control algorithm based on an ARMA-model with Markov-parameters, will
be tried and evaluated in a flight test.

Finally, based on an analysis of the experiments outlined above, an easy-to-implement
controller synthesis algorithm will be given and tested. This will enable users with only
little knowledge in the field of control theory to synthesise a working controller.
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1 Einleitung und Stand der Forschung

Die Fliigel moderner Passagierflugzeuge werden im Hinblick auf zwei Einsatzzwecke gestal-
tet. Zum einen sollen sie wiahrend der Reiseflugphasen hinreichend Auftrieb bei moglichst
geringem Widerstand erzeugen, um die Betriebskosten (hier im Wesentlichen Kerosinver-
brauch) gering zu halten. Zum anderen sollen sie fiir die Starts und Landungen einen
moglichst hohen Auftrieb liefern konnen, damit man moglichst langsam bzw. mit stei-
lem Einflugwinkel und Sicherheitsspielraum landen kann. Um diese konkurrierenden Ziele
erreichen zu konnen, baut man Fliigel mit Auftriebshilfen an Fliigelvorder- (z.B. Vor-
fligel und Kippnase am Airbus A380) und -hinterkanten (z.B. Spaltklappen am Airbus
A380) [47]. Diese Auftriebshilfen sind in der Regel mechanisch komplexe und schwere Ein-
richtungen, deren Integration zusétzliche Anforderungen an die Fliigelstabilitiat und den
Flugzeugentwurf stellt. Dariiber hinaus stellt ein erzielter Entwurf einen Kompromiss aus
beiden Zielforderungen dar, ist also in Bezug auf keine der Anforderungen optimal. Daher
ist es wiinschenswert, diese Auftriebshilfen bei gleichbleibendem Auftriebsgewinn in ihrer
Komplexitat und Groe zu reduzieren.

Eine Moglichkeit, diese Ziele zu erreichen, bietet die aktive Stromungskontrolle. In zahl-
reichen Grundlagenuntersuchungen wurde nachgewiesen, dass sie in der Lage ist, eine
Stromung giinstig zu beeinflussen. So kann sie in Scherstrémungen die Durchmischung
erhohen [15], in Freistrahlen die Ausbreitung des Strahls beeinflussen [32],[49],[56], den
Widerstand stumpfer Korper reduzieren [42], die Turbulenz umstromter kuppelformiger
Gebilde vermindern [62], die Schwingungen in Hohlrdumen [48] oder Tollmien-Schlichting-
Wellen [36] dampfen. Nicht zuletzt ist sie auch in der Lage, den Auftrieb von Tragflichen
und Hochauftriebskonfigurationen zu erhdhen, sei es durch Anwendung an der Haupt-
fligelvorderkante [16],[25],[51],[53], an einer Wolbklappe [37],[17] oder auf einer Spaltklap-
pe [16],[22],[44].

Aktive Stromungskontrolle im Fliigeldesign fiir Passagierflugzeuge hat das Potenzial, die
Hinterkantenklappe bei der Aufgabe der Auftriebserzeugung zu unterstiitzen [39], wor-
aufhin diese designtechnisch zusétzliche Freiheit gewinnt. Diese Freiheit konnte fiir eine
Verminderung der Komplexitdt bzw. des Umfangs und damit des Gewichts der bisher

vorherrschenden passiven Auftriebshilfen genutzt werden.!

Die iiberwiegende Mehrheit der Arbeiten und Untersuchungen zum Thema aktiver Stro-
mungskontrolle haben sich auf Steuerungen konzentriert: Ein Mechanismus zur Beein-
flussung der Stromung wurde in ein Experiment oder eine Simulation integriert und sein
Einfluss wurde gemessen oder errechnet. Wenngleich eine Steuerung fiir die Entwicklung
und auch fiir viele Anwendungen niitzlich ist, lassen ihre Nachteile in der Umsetzung
jedoch eine Regelung iiberdenkenswert erscheinen.

In einem realistischen Einsatzszenario ist ein System dufleren Einfliissen unterworfen, die

! Allerdings diirfte realistisch betrachtet zumindest die mogliche Gewichtsersparnis gering ausfallen, da
das Gros des Fliigelgewichts aus Anforderungen im Hinblick auf die Fliegbarkeit bestimmter Notmandover
entsteht, d.h. die Fliigel mit sehr grofen strukturellen Sicherheitsreserven ausgestattet sind.



2 1 EINLEITUNG UND STAND DER FORSCHUNG

sein Verhalten vom vorhergesagten Verhalten — das Grundlage der Auslegung einer Steue-
rung war — abweichen lassen. Verénderliche Temperaturen, Luftfeuchtigkeiten und Luft-
driicke, Fertigungsschwankungen, Alterungsprozesse, Teilsystemausfille, ungenaue oder
unvollstindige Modellierungen? und schlielich Béen, Wirbelschleppen anderer Flugzeuge
und Fallwinde konnen die tatséchliche Stromungs- und Flugsituation von der vorherge-
sagten drastisch abweichen lassen.

In so einem Fall hilft nur ein geschlossener Regelkreis, will man sicherstellen, dass ein
gewiinschtes Ergebnis erreicht wird. Nur so kann man in Echtzeit die Steuergréfien so an-
passen, dass der Effekt von Unsicherheiten moglichst gering gehalten bzw. haufig génzlich
getilgt wird.

Das Feld der Stromungsregelung hat sich in letzter Zeit durch engere Vernetzung von
Stromungstechnikern mit Regelungstechnikern von einem gewissen Nischendasein befreit.
Entsprechend findet man eine zunehmende Anzahl an Arbeiten zur Strémungsregelung.

King et al. [33] sowie Becker et al. [8] und Henning et al. [29] zeigten, dass gradientenba-
sierte Extremwertregler den Auftrieb einer Hochauftriebskonfiguration sogar {iber den mit
einer reinen Steuerung erreichbaren Wert verbessern kénnen. Weiterhin konnten sie zeigen,
dass mit einem solchen Regler und einem geeigneten Versuchsaufbau in kurzer Zeit opti-
male Anregeparameter gefunden werden kénnen, ohne die Notwendigkeit ein komplettes
Kennfeld zu vermessen.

Davon ausgehend zeigten Pamart et al. [40] an einer URANS-Simulation® einer abge-
rundeten Stufe, dass eine Extremwertregelung mit adaptiver Verstarkung verbessert wer-
den kann. Um Zeit bei der Validierung der Reglerstruktur zu sparen, wurde dabei ein
NARMAX-Modell identifiziert, das die Dynamik der URANS-Simulation gut nachbilden
konnte.

Tian et al. [58] zeigten, dass ein adaptives Regelungsverfahren, basierend auf Markov-
Parametern und einem ARMA-Modell, dazu verwendet werden kann, die Stérungen tiber
einem 2D-Fliigel zu unterdriicken.

An einem zweidimensional ausgefithrten Buckel zeigten Allan et al. [3], dass man mit
linearen und nichtlinearen dynamischen Modellen niedriger Ordnung und einem einfachen
Regleransatz auch bei hohen Reynoldszahlen gutes Fiihrungsverhalten realisieren kann.

Fiir ein Modellflugzeug zeigten Ciuryla et al. [10], dass man mittels Aktuatoren auf den
Fliigelspitzen und einfacher linearer Black-Box-Modelle den Flug entlang einer Trajektorie
regeln kann.

Auftrieb, Rollmoment und Nickmoment eines 2D-Tragfliigels konnten Tchieu et al. [57]

2CGerade im Fall der Stromungsphysik ist die unvollstindige Modellierung der Standard. Die allgemein
als das Problem gut beschreibend anerkannte Navier-Stokes-Gleichungen sind leider so kompliziert, dass
eine — zumal eindeutige — Losung derselben fiir ein bestimmtes reales Flugproblem mit den heutigen Mitteln
nicht bestimmbar ist [34].

3URANS = Unsteady Reynolds-Averaged Navier-Stokes: Instationire, Reynolds-gemittelte Navier-
Stokes-Gleichung.



in Simulation und Regelung in guter Ubereinstimmung basierend auf einem einfachen
Ein-Massen-Schwinger-Modell regeln.

Ausseur et. al. [5] benutzten die Modenamplitude eines Galerkin-Modells einer Strémung
erfolgreich als Ersatzregelgrofe fiir den Auftrieb.

SchlieBlich konnte von Williams et al. [64] bzw. Heinz et al. [26], [27], [28] gezeigt werden,
dass Techniken der robusten Regelung geeignet sind, um den Auftrieb dreidimensiona-
ler Konfigurationen bei komplexen oder gestorten Anstrombedingungen zu regeln und
Storungen zu unterdriicken.

Die vorliegende Arbeit beschéftigt sich mit der Regelung des Auftriebs von anwendungs-
nahen Hochauftriebskonfigurationen. Hierzu wurde zunéchst eine 2D-Konfiguration in ei-
nem Windkanal untersucht (Kapitel 3). Dort sollte an einem dem DLR-F15-Profil identi-
schen Forschungsprofil die Anwendbarkeit verschiedener Methoden der Systemidentifika-
tion und Reglersynthese untersucht werden. Dabei sollte u.A. sowohl die Verwendbarkeit
einer druckbasierten Regelgroie als auch die Moglichkeit einer robusten Regelung des
Auftriebs gezeigt werden. Danach wurde unter Zuhilfenahme der an der 2D-Konfiguration
gewonnenen Erkenntnisse zu einer komplexen dreidimensionalen Konfiguration — ebenfalls
noch als Windkanalmodell ausgefithrt — {ibergegangen (Kapitel 4). Dieses dreidimensio-
nale Modell war ein Modell eines Fliigeldesigns, wie es auch an einem kiinftigen realen
Passagierflugzeug verwendet werden wird. Hier sollte ebenfalls eine Auftriebsregelung un-
ter Verwendung von druckbasierten Regelgroffen umgesetzt werden, unter zusétzlicher
Berticksichtigung méglicher dreidimensionaler Kopplungen. Schlielich wurde in Windka-
nalversuchen und Freiflugversuchen ein Segelflugzeugprofil untersucht und die Regelung
des Auftriebs unter realen Bedingungen gezeigt (Kapitel 5).

Ohne den detaillierteren Ausfithrungen zu den Versuchsaufbauten vorgreifen zu wollen,
soll hier nur schon erwihnt werden, dass die Stromung jeweils durch gepulstes Ausblasen
aus Aktuationskammern beeinflusst wurde. Diese Kammern waren jeweils auf Hohe der
Schulter der Spaltklappe oder im Fall des Segelfliegers der Wolbklappe eingebettet und
schlossen biindig mit der Oberfliche ab. Uber einen schmalen, linglichen Schlitz konn-
te Luft aus den Kammern in die Umgebungsstromung entweichen. Obwohl sich die drei
Konfigurationen — und andere, hier nicht erwihnte, jedoch untersuchte — deutlich vonein-
ander unterschieden, hat das gepulste Ausblasen in jedem Fall zu einer Beeinflussung des
Auftriebs gefiihrt.

Das physikalische Wirkprinzip dieser Aktuation ist noch nicht vollstiandig geklart, aller-
dings ist die herrschende Meinung, dass es sich hierbei um eine Kombination aus Anregung
von Grenzschichtprofilaufdickung, Stromungsinstabilititen, Langswirbelstrukturen und ei-
nem vernachlissigbaren Coandaeffekt handelt [16],(20],[21],[52],[66]. Das Einblasen durch
die Aktuation verdickt das Grenzschichtprofil und ”beult” das Geschwindigkeitsprofil in
Stromungsrichtung wandnah aus. Dadurch erhoht sich der Impuls- und Fluidaustausch
normal zur Klappenoberfliche, da dieser vom Gradienten des Geschwindigkeitsprofils in
Stromungsrichtung abhingt [54]. Dieser erhohte Queraustausch fiihrt zu Entrainment?

4Entrainment bezeichnet den Vorgang des UmschlieBens und Vereinnahmens eines Gebietes von Fluid.
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von Fluid und zu einem Transport von Impuls in die Grenzschicht [13],[65], wodurch diese
spéter ablost. Dabei hilft die Anregung mit einer Frequenz, die geeignet ist, Stromungs-
instabilitdten anzufachen. Dies fiihrt zu einer schnelleren Bildung der fiir den Austausch
verantwortlichen Wirbelstrukturen. Diese Bildung erfordert dabei nur geringen anféngli-
chen Energieeinsatz. Die Hauptenergie fiir die Wirbel ziehen diese aus der Stromung selbst.
Das rezeptive Frequenzspektrum der Stromungen scheint dabei breit zu sein.

Eine weitere wichtige Komponente ist die Erzeugung von Léngswirbelstrukturen an den
Enden der Schlitze, die ebenfalls zu Impulsaustausch beitragen [11], [12].

Eine alternative Deutung der Strémungsphdnomene nutzt das Bild eines ”aerodynami-
schen Pendels” an Stelle der Stromungsinstabilititen und des Wirbelaufbaus [63]. Dabei
besteht die Modellvorstellung, dass die Aktuation die dariiber hinwegflieende Luftschicht
kurzzeitig wegdriickt. Dadurch wird diese gegen weiter aufien flielende Schichten gedriickt
und von diesen wieder zuriick gedriickt. Durch Wiederholung dieses Zyklusses wird die
Luftschicht tiber der Aktuation in eine Schwingung gebracht, an deren Ende sie sich an
die Fliigeloberflache angelegt bzw. angesaugt hat.

Der Coandaeffekt muss zwar als existent, sein Einfluss aber als nebenséchlich angesehen
werden, da die durch die Aktuation eingebrachte Kraft deutlich unter der erzeugten Auf-
triebskraft liegt®.

Im weiteren Verlauf dieser Arbeit wird zunéchst in Kapitel 2 auf ausgesuchte systemtheore-
tische Grundlagen und Begriffe eingegangen. Anschlielend werden in Kapitel 3 bis Kapitel
5 wie oben skizziert die einzelnen Experimente vorgestellt, die in ihrer zunehmenden Kom-
plexitdt von 2D-Konfiguration iiber 3D-Konfiguration hin zu einem realen Flugzeug die
Auftriebsregelung behandelt haben. Diese werden dann in Kapitel 6 miteinander vergli-
chen. Die Arbeit schliefit mit einer Zusammenfassung und einem Ausblick.

In der Regel wird dabei durch die schnellere Stromung ein Gebiet langsamerer Stromung abgetrennt und
vereinnahmt.
5Der Coandaeffekt kann keine héhere Kraft auf die Stromung ausiiben, als es sein Impulsinhalt zulésst.



2 Kybernetische Grundlagen und Begriffe

Die Kybernetik — oder wo sie sich mit technischen Systemen befasst auch Regelungstechnik
genannt — beschéftigt sich mit der Analyse und Beeinflussung von dynamischen Systemen.
Im technischen Einsatzbereich wie dem in der Arbeit geschilderten geschieht dies auf Basis
von Messungen, Steuerungen und Regelungen.

Im Folgenden werden zuniichst nach einem kurzem Uberblick iiber die Beschreibungs-
moglichkeiten fiir Systemdynamiken zwei regelungstechnische Methoden vorgestellt, die
fiir die vorliegende Arbeit von Bedeutung waren und in der Strémungregelung weni-
ger verbreitet sind. Hierbei handelt es sich um die robuste Auslegung mittels koprimer
Faktorenzerlegung sowie die Systemidentifikation und Regelung mittels des Armarkov-
Algorithmus. Schliefilich wird der Vollstdndigkeit halber noch eine statistische Methode
wiederholt, die Hauptkomponentenanalyse. Fiir die zahlreichen gut etablierten Standard-
verfahren, die spiter ebenfalls eingesetzt werden, sei auf die entsprechenden Lehrbiicher
verwiesen [4],[46],[55].

Zur Beschreibung von Systemdynamiken werden mathematische Darstellungsformen ver-
wendet, die die zeitliche Abhéngigkeit eines definierbaren Systemausgangs (in der Regel
eine oder mehrere MessgroBen) von inneren Ubertragungspfaden und duBeren Einfliissen
(in der Regel eine oder mehrere Stell-, Steuer- oder StérgréBen) beschreibenS. Hierzu haben
sich zwei Darstellungsformen etabliert: das Zustandsraummodell und die Ubertragungs—
funktion.

Ein lineares, zeitinvariantes Zustandsraummmodell ist eine gewdhnliche vektorielle Diffe-
rentialgleichung erster Ordnung der Form

2(t) = Az(t) + Bu(t) 1)
y(t) = Cz(t) + Duft). (2)

Hierin ist y(¢) der Vektor der Messgrofien, der in der Modellvorstellung aus den inneren
Zustéinden z(t) und den SteuergréBen im Steuervektor u(t) bestimmt ist. Die Dynamik
des Systems wird iiber eine Differentialgleichung mit z(¢) und seiner Zeitableitung i(t)
nachgebildet. Die Zustdnde sind dabei héufig Hilfsspeichergroen ohne physikalische Be-
deutung, kénnen jedoch auch eine physikalische Bedeutung besitzen. Das fiir ein System
charakteristische dynamische Verhalten wird durch die Eintrdge in den Matrizen A, B, C
und D bestimmt.

Im Allgemeinen koénnen Zustandsraummodelle natiirlich auch nichtlineare, zeitvariante
Zusammenhénge zwischen Zusténden, Steuergrofien und Messgréfien besitzen. Da in dieser
Arbeit jedoch nur mit linearen, zeitinvarianten Zustandsraummodellen gearbeitet wurde,
wird auf die Darstellung der nichtlinearen und zeitinvarianten Gleichungen verzichtet.

SDiese Abhiingigkeiten kénnen auf sehr verschiedenen Wegen gewonnen werden, die Lehrbuch- bzw.
Praxiswissen und daher nicht Gegenstand dieser Arbeit sind.
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Zustandsraummodelle sind hinsichtlich des Ein-Ausgangsverhaltens dquivalent zur Dar-
stellung mittels Ubertragungsfunktionen. Falls alle SteuergroBen u; bis auf u; null sind,
entsteht aus einer Modellierung einer MessgroBe y;(¢) in Abhéngigkeit von der Steuergrofie
u;(t) eine Differentialgleichung im Zeitbereich der Form

dn’l 1(t)
dtn

d"u;(t)
dt’ll

+ ...+ aoyi(t) =b, + ...+ bo?tj(t) (3)

n

und durch Laplacetransformation Y (s) = L(y(t)) und U(s) = L(u(t)) die Laplacebereichs-
darstellung

bps™ 4+ ... + by
Yi(s) = mUJ‘(SL (4)

mit

Yi(s) bps™ + ...+ bg

Giils) = = . 5

i3(5) Uj(s)  aps™+ ...+ ag ()

Fiir mehrfache Mess- und Steuergrofien ergibt sich mit Superposition ein Zusammenhang
der Form

Y(s) = G(s)U(s) (6)

worin G(s) eine Matrix aus den Einzeliibertragungsfunktinonen Gj;(s) mit jeweils unter-
schiedlichen Koeffizienten a,, und b,, darstellt.

Die Darstellungsformen unterscheiden sich nicht in ihren Aussagen, jedoch in ihrer Eig-
nung fiir analytische Zwecke, ihren numerischen Eigenschaften und ihrer Verwendung in
Reglerauslegungsverfahren. Da sie ineinander umgerechnet werden kénnen, wird fiir beide
Darstellungsformen in dieser Arbeit der Begriff Systemgleichung verwendet.

2.1 Robuste Reglerauslegung mit Hilfe von Koprimfaktorenzerlegung

Formuliert von McFarlane und Glover [38], basiert das Verfahren auf der Moglichkeit einer
koprimen Zerlegung der Systemgleichung bzw. der Reglergleichung. Diese Darstellung bie-
tet Vorteile hinsichtlich der robusten Stabilisierung und bei Modellreduktionsproblemen.

2.1.1 Standardregelkreis, LFT und Small Gain Theorem

Bevor auf die Besonderheiten des McFarlane-Glover-Algorithmus eingegangen werden kann,
muss zunéchst eine in der Regelungstheorie héufig verwendete Darstellung von Block-
schaltbildern eingefithrt werden.
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Pu
A A A
y P y P y P
C C C
By
(a) (b) (c)

Abbildung 1: Standardregelkreise in (a) verallgemeinerter Darstellung, (b) dargestellt mit
ULFT und (c) mit LLFT, ohne externe Ein- und Ausgénge.

Abbildung 1 zeigt in 1(a) einen Regelkreis mit der verallgemeinerten Strecke P(s), deren
Ausgénge die Eingénge eines Unsicherheitsmodells A(s) und eines Reglers C(s) sind, de-
ren Ausginge wiederum zu den Streckeneingéngen werden. Die tatsdchliche physikalische
Strecke G ist ein Teil von P, dessen konkrete Ausformung von der Definition der Ein-
und Ausgénge abhéngt. Das Unsicherheitsmodell enthélt alle Faktoren, die bei der Sys-
tembeschreibung unsicher waren oder aus verschiedenen Griinden nicht modelliert wurden
oder werden konnten. Diese Form der Darstellung ist fiir alle Arten von strukturierten und
unstrukturieren Unsicherheiten und alle Reglerstrukturen méglich. Fiir Analyse- und Reg-
lerauslegungszwecke konnte das Schaubild noch um externe Ein- und Ausgénge erweitert
werden, was aber an dieser Stelle nicht notig ist.

Mit Hilfe einer Linear Fractional Transformation (LFT) kann das System in ein System mit
zwei Teilsystemen umgewandelt werden. Die LFT fiigt zwei per Riickkopplung miteinan-
der verbundene Systemteile so zusammen, dass die entstehende Ubertragungsfunktion der
Ubertragungsfunktion des geschlossenen Kreises der beiden Teilsysteme entspricht. Der
geschlossene Kreis bestiinde dann im Falle einer ULFT7 danach aus dem geschlossenen
Teilsystem der verallgemeinerten Strecke mit Unsicherheitsmodell P, (s) sowie C(s) (vgl.
Abbildung 1(b)). Im Falle einer LLFT® bestiinde er aus dem geschlossenen Teilregelkreis
des nominalen Systemverhaltens Py(s) = LLFT(P,C) sowie A(s) (vgl. Abbildung 1(c)).

Diese Umformung erméglicht eine vereinfachte Bewertung der Stabilitat anhand des Small

"Upper Linear Fractional Transformation
8Lower Linear Fractional Transformation
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Gain Theorems, welches besagt, dass ein geschlossener Regelkreis fiir Teilsysteme P, und
Py, die nur Pole in der linken Halbebene haben, dann stabil ist, wenn

o (Pa(jw))o(Py(jw)) <1, (M

wenn also das Produkt der maximalen Singulirwerte der jeweiligen Ubertragungsfunk-
'g_ioneng kleiner als 1 ist. Das bedeutet, dass kein Signal im offenen Kreis verstarkt wird.
Ubertragen auf obige ULFT und LLFT lauten die Bedingungen also

Qi

(Pu(jw))a(C(jw)) <1, ®)
7 (Pp(jw))a(A(jw)) < 1. 9)

=
=

Das Small Gain Theorem ist eine sehr einfache und konservative Bedingung fiir robuste
Stabilitdt und ein System kann auch stabil sein, wenn es obige Bedingungen nicht erfiillt.
Fiir das Verstdndnis des McFarlane-Glover-Algorithmus ist diese Bedingung jedoch aus-
reichend.

2.1.2 Koprime Zerlegung

Die hier im Folgenden vorgestellten Ergebnisse gelten fiir real-rationale, kausale Uber-
tragungsfunktionen'?, auch wenn sich gewisse Eigenschaften der koprimen Zerlegung eben-
so auf allgemeinere Systeme anwenden lassen. Die Beschriankung ist allerdings fiir prakti-
sche Zwecke nicht relevant, da alle fiir die praktische Anwendung relevanten Systeme als
real-rationale, kausale Systeme betrachtet werden kénnen.

Eine koprime Zerlegung fiir ein solches System kann als linkskoprime und rechtskoprime
Zerlegung durchgefiihrt werden. Die Eigenschaften sind dabei die gleichen, nur die Schreib-
weisen und Positionen der Symbole unterscheiden sich. Hier soll im Weiteren nur von der
linkskoprimen Zerlegung die Rede sein.

Zwei Matrizen von Ubertragungsfunktionen M und N mit Polen ausschlieBlich in der
linken Halbebene sind koprim zueinander, wenn Matrizen U und V existieren, so dass

MV -NU=1 (10)

gilt. Fiir ein System G kann nun eine linkskoprime Zerlegung

G=M"'N (11)

9Vereinfachend wird hier auch im MehrgroBenfall statt von Ubertragungsfunktionsmatrizen von Uber-
tragungsfunktionen gesprochen.
10Also solche mit rein realen Koeffizienten und einem Zihlergrad nicht groBer als dem Nennergrad.
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durchgefiihrt werden. Diese enthilt keine instabilen versteckten Moden und M und N sind
eindeutig!!. Im Folgenden wird von einer normierten koprimen Zerlegung ausgegangen.

Fiir ein System, dessen Parameter nicht genau bekannt, also ”unsicher” sind, existiert eine
linkskoprime Zerlegung der unsicheren Systemgleichung mit unstrukturierter Unsicherheit
A

Gu=(M+Ay) ' (N+Ay). (12)

Ajps und Ay héngen darin von der konkreten Art und Struktur der Unsicherheit ab. Sie
haben allerdings die niitzliche Eigenschaft aufgrund der Natur der Zerlegung asymptotisch
stabile Ubertragungsfunktionen zu sein, d.h. obiges Small Gain Theorem ist als Robust-
heitskriterium bei einem koprim faktorisierten Unsicherheitsmodell anwendbar. Ajy; und
Apn werden dabei so behandelt, dass bei einer verallgemeinerten Darstellung nur noch die
nominalen Anteile M und N in P verbleiben. Damit ergibt sich A = [Ay, —A)y], was
aufgrund der asymptotisch stabilen Anteile selbst asymptotisch stabil ist und damit eine
Voraussetzung fiir die Anwendbarkeit des Small Gain Theorems erfiillt.

2.1.3 Reglerauslegung

Nun kann gezeigt werden, dass ein Regler C(s) die Strecke G, (s) genau dann stabilisiert,
wenn er zum einen G(s) stabilisiert und zum anderen gilt, dass

|[LLET(P,C)||oo < €1, (13)

falls ||A||co < €. Solange die Bedingung in Gleichung 13 erfiillt ist, ist auch das Small Gain
Theorem erfiillt!2.

Fiir eine koprim faktorisierte Streckenbeschreibung findet sich damit durch Auswertung
der LLFT folgende Bedingung an einen maximal robustifizierenden Regler C/(s)

=e,! (14)

ming max*

{ ? ] (I-gc)y~ ‘Mt

o]

€maz ist hierin ein Maf fiir die Robustheit: Falls €45 > € > ||A|| gilt, bleibt das Small
Gain Theorem erfiillt und der Regelkreis bleibt fiir alle Unsicherheiten im Unsicherheits-
modell stabil.

Hier zeigt sich ein bedeutender Unterschied zum verbreiteten Verfahren mittels einer
gemischten Sensitivitét. Bei letzterem wird ein minimaler -Wert, der anstelle des hier

"Bis auf eine linksseitige Multiplikation mit einer unitéren Matrix.

2Piir eine nicht koprim faktorisierte Streckendarstellung wird der Zusammenhang etwas komplizierter
und bendtigt statt des Small Gain Theorems die verallgemeinerte Nyquistbedingung. Da dieser Fall hier
aber nicht interessant ist, wird nicht weiter darauf eingegangen.
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betrachteten maximal erreichbaren e eingefithrt wird, in einem numerisch aufwandigen
Verfahren schrittweise angenéhert, also nicht garantiert erreicht. Beim McFarlane-Glover-
Algorithmus hingegen existiert aufgrund der linkskoprimen Faktorisierung ein eleganter
Weg, €mar direkt und ohne Zwischenschritte zu berechnen.

Uber eine sogenannte Nehari-Erweiterung der Ubertragungsmatrix aus Gleichung 14 durch
rechtsseitige Multiplikation mit

—N*
o 15
| ] (15)
und (.)* als komplex-konjugierter Transponierten findet man

€maz = (1= [|[N, M]||3)"? > 0. (16)

Hierin bezeichnet ||(.)||g die Hankelnorm. Der optimale Regler, der Gleichung 14 erfiillt,
errechnet sich aus

c=vuv! (17)

mit U und V aus

-1V ]H;mNMmH. as)

Der hier gefundene Regler ist der Regler C(s), der ein System P, (s) bzw. P(s) maximal ro-
bustifiziert. Allerdings erfiillt dieser Regler noch keine Performanceanforderungen, wie z.B.
Fithrungsgrofientreue. Hierzu muss die Streckenbeschreibung entsprechend umgeschrieben,
bzw. in der Anwendung ein Zweischrittverfahren befolgt werden.

Darin wird in einem ersten Schritt die betrachtete Streckeniibertragungsfunktion mittels
vor- und nachgeschalteter Gewichte Wy (s) und Wa(s) so geformt, dass die gewlinsche Per-
formance erreicht wird. Dies geschieht wie beim klassischen Loop-Shaping am Verlauf der
Singulérwerte des offenen Regelkreises L(s) = Wa(s)G(s)Wi(s), weswegen das Verfahren
von manchen Autoren auch robustes Loop-Shaping genannt wird. Dies ist ein weiterer
wesentlicher Unterschied zum klassischen Ho.-Verfahren, das die Zielvorgaben auf Ebene
des geschlossenen Regelkreises formuliert.

In einem zweiten Schritt wird dann der Regler Cs(s) nach Gleichung 17 bestimmt. Dies
ist dann der Regler, der L(s) robustifiziert. Da aber in L(s) die Gewichte zur Erreichung
gewisser Performancevorgaben enthalten sind, ergibt sich der tatséchlich umzusetzende
Regler als C(s) = Wi(s)Cs(s)Wa(s). Das hier beschriebene Vorgehen soll im Folgenden
als McFarlane-Glover-Algorithmus oder Regler auf Basis einer normalisierten koprimen
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Faktorenzerlegung genannt werden. In dieser Arbeit kommt ebenfalls ein Regleralgorith-
mus zum Einsatz, der auf dem McFarlane-Glover-Algorithmus basiert und bei dem man
lediglich noch einen gewiinschten Verlauf fiir den Amplitudengang des offenen Regelkreises
angeben muss. Dieses Verfahren soll im Folgenden als robustes Loop-Shaping bezeichnet
werden.

Fiir die Anwendung seien an dieser Stelle noch folgende wichtige Hinweise gegeben:

1. Matlab bietet eine intuitive und schnelle Umsetzung des hier geschilderten Algorith-
mus mit der ncfsyn-Funktion, allerdings mit der Besonderheit, dass sie — wie auch
die hier abgedruckte Kurzherleitung — von einer positiven Riickkopplung ausgeht.
Fiir einen Standardregelkreis mit negativer Riickkopplung muss das Ergebnis noch
mit —1 multipliziert werden.

2. Das Small Gain Theorem ist nur giiltig, wenn die Teilsysteme ausschlie8lich Pole in
der linken Halbebene besitzen. Das beschrinkt die Form der Gewichte Wi(s) und
Ws(s), die damit keinen Pol auf der Imagindrachse haben diirfen. Dadurch wiirde ein
Integralverhalten als Performancevorgabe ausscheiden. Man kann sich allerdings da-
mit behelfen, dass man ein P DT;-Gewicht mit sehr hoher T1-Konstante wéhlt. Dann
ist das Ubertragungsverhalten einem PI-Glied hinreichend #hnlich, dass es fiir prak-
tische Einsatzzwecke keinen Unterschied ergibt. Die erwéhnte ncfsyn-Implementation
akzeptiert tibrigens sogar Integralverhalten fiir die Gewichte.

2.2 Adaptive Systemidentifikation und Regelung mit dem Armarkov-
Algorithmus

Der Armarkov-Algorithmus ist ein modellgestiitztes, adaptives Verfahren, bei dem ohne
genauere vorherige Systemkenntnis schnell ein lauffahiger, sich selbst einstellender Reg-
ler angewendet werden kann. Der Algorithmus basiert auf einem ARMA-Modell, das um
Markov-Parameter erweitert wird und besteht aus zwei Teilen: Einer Identifikationsphase,
in der die Systemparameter iterativ geschitzt werden und einer Regelungsphase, in dem
Reglerparameter iterativ so eingestellt werden, dass sie den Energieinhalt eines Mafisignals
minimieren. Im Folgenden sollen zunéchst die beiden Teilschritte getrennt vorgestellt und
schlieBflich eine Bewertung des Verfahrens mit Hinweisen zur Anwendbarkeit gegeben wer-
den.

2.2.1 Adaptive Systemidentifikation

Im Identifikationsschritt werden die Markov-Parameter des Armarkov-Modells mit Hilfe
von Ein-/Ausgangsdaten abgeschétzt. Hierzu geht man von einem diskreten Zustandraum-
modell [43]

z(k+1)
y(k)

Az (k) + Bu(k) (19)
Cx(k) + Du(k) (20)
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aus. Der Einfachheit halber werden die Dynamik- und Eingangsmatrizen wieder mit A und
B bezeichnet, obwohl sie nicht mit den Matrizen aus Gleichung 2 iibereinstimmen. Hierin
sind (.)(k) jeweils die GroBlen zum k-ten Zeitschritt. y(k) — normalerweise der gemessene
Systemausgang — ist hier und im Folgenden der Systemausgang, der das Mafsignal bildet,
welches im Regelungsteil minimiert werden soll'®. y und « kénnen prinzipiell auch Vektoren
sein, es wird jedoch der Ubersichtlichkeit halber hier von einem SISO-Modell ausgegangen.
Fiir eine Herleitung fiir MIMO-Modelle und Einzelheiten zu Armarkov-Modellen sei auf die
entsprechende Literatur verwiesen [1],[2],[58],[60],[61]. Desweiteren sind Markov-Parameter
definiert als

H_1 = D7 (21)
H; = CA'B,j>0. (22)

Die Markov-Parameter sind dabei die Impulsantworten des Systems zum betreffenden
Zeitschritt. Sie sind Teil der Darstellung eines zeitdiskreten Systems mittels seiner z-

Transformation'*
G(z) = C(zI-A)"'B+D (23)
o0
= > Hpz Ut (24)
j:7

bozarm 4 by germ=1 4}
_ boz + 012 + ...+ Marm (25)

Zharm 4 qqzRarm—1 4 4 (-

Im néchsten Schritt wird nun eine Zeitbereichsdarstellung von y(k) in Abhéngigkeit von
den Markov-Parametern gesucht. Hierzu wird Gleichung 25 ausgewertet und man erhalt

y(k) = 7“1y(k - 1) e T anaery(k - ”arm) + bou(k) + ..+ bna,-mu(k - ”arm)‘ (26)

Mit einigen Umformungen (vgl. [2],[61]) findet man die Darstellung

Narm
y(k) = Z ~Apparm ¥k = tarm — j + 1)
j=1
Harm
+ Z ijzu(k *j + 1)
j=1
Narm
+ Z Bygrm gtk = parm — j +1). (27)

j=1

131n vielen Fillen wird dies mit dem gemessenen Systemausgang identisch sein. Wo dies nicht der Fall
ist, bezieht sich die Identifikation auf das Verhalten zwischen Systemeingang und Mafsignal. Natiirlich
kann mit diesem Algorithmus das Systemverhalten zwischen beliebigen Signalen identifiziert werden, nur
sind diese Identifikationen dann eben nicht in der adaptiven Regelung nutzbar.

"Dje z-Transformation fiir zeitdiskrete Systeme ist das Analogon zur Laplacetransformation fiir zeit-
kontinuierliche Systeme, d.h. bildet ein zeitdiskretes Signal vom Zeitbereich auf seinen z-Bereich ab.
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Aliarm,j 18t dabei eine Funktion der a; aus Gleichung 25 und 53 j eine Funktion der b; aus
derselben Gleichung. figym, ist die vom Anwender wahlbare Anzahl der Markov-Parameter
fiir das Systemmodell und ng.y, eine vom Anwender wihlbare Systemordnung. In dieser
Systembeschreibung ergibt sich y(k) also aus den gewichteten ng., MaBwerten y, die
farm DIS farm + Narm Zeitschritte zuriickliegen und den letzten pigprm + narm Steuerwerten,
jeweils ebenfalls entsprechend gewichtet. Diese MaB- und Steuerwerte kann man nun in
einen Regressorvektor schreiben. Uber die Hinzunahme zusétzlicher MaB- und Steuerwerte
erhélt man den sogenannten erweiterten Regressor ®(k):

arm

é(k) = [y(k - ,Uarm)-, 4/(]? — Marm — Parm — Narm + 2)a
u(k), ... sulk = ftarm — Parm — Narm + 2)]T~ (28)

Darin ist pgrm ein Fensterparameter, der bestimmt, wie viele MafSwerte zur Bestimmung
der Identifikationsgiite herangezogen werden®. Uber die Definition eines erweiterten Maf-
vektors

Y(k) = [y(k)vy(k7 1)""~,y(k7parm+1)]T (29)

in den die letzten pg,, MaBiwerte eingehen, ergibt sich nun durch Anwendung der Glei-
chungen 27 und 28 eine Armarkov/Toeplitz-Gewichtsmatrix W so, dass

Y (k) = Wo(k) (30)

gilt. Y (k) ist der MaBvektor, der die letzten pq,,, MaBwerte enthélt, die tiber eine Anpas-
sung von W, die noch zu schildern ist, aus W®(k) errechenbar gemacht werden sollen. W
enthdlt nun die gesuchten Markov-Parameter H;, sowie A, ; und By, . ; aus Gleichung
27. parm > 1 fithrt zu mehreren Zeilen in Y (k) und W, wobei die Parameter in jeder Zeile
von W gegeniiber denjenigen in der Zeile dariiber um eine Position nach rechts verschoben
werden miissen, damit sie mit den passenden Werten aus ® (k) multipliziert werden. Daher
ergibt sich die Diagonalkonstante, also Toeplitz-Form.

Fiir eine Schitzung W (k) der Systemparameter ergibt sich der geschitzte MaBvektor
Y (k) = W(k)®(k). Definiert man nun ein Kostenfunktional des Schétzfehlers

1 . N
J(k) = 5 (Y (k) - Y (k)T (Y (k) = Y (k)), (31)
erhdlt man fiir einen minimalen Schétzfehler die Bedingung
aJ(k) _
OW(k)

o [(Y (k) =Y (k)2 (k)] = 0. (32)

Hierin ist o das Hadamard-Produkt und U eine Matrix mit blockweiser Toeplitz-Form, die
so besetzt ist, dass Uo[.] praktisch eine Elementauswahl aus [.] darstellt. Das (4,5)-Element
aus [(Y (k) — Y (k))®T (k)] enthilt das Produkt (Y;(k) — Y;(k))®;(k), also eine Matrix mit

dem dyadischen Produkt aus Schétzfehlern und Regressorvektor. U ist hier daher nur

15 Je groBer parm gewdhlt wird, desto glatter, aber auch langsamer verliuft die Konvergenz der identifi-
zierten Systemparameter.
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eingefiihrt, um die Schreibweise zu vereinfachen. Das dyadische Produkt berechnet ndmlich
einige Steigungen, die nicht berechnet werden diirften, was erst durch U korrigiert wird.
Diese Steigungen diirften gar nicht existieren, da sie z.B. eine Abhéngigkeit der in das
Kostenfunktion eingehenden Kosten eines Messwertes von einem zukiinftigen Messwert
berechnen. Bestimmte Eintrége in W miissen null bleiben, was durch U sichergestellt wird.
U hat parm Zeilen und ist iiber die zeilenweise Anordnung liegender Vektoren definiert, so
dass fiir die j-te Zeile gilt:

(Uj,:) = [0_7’717 lnarm’opurm717 ]‘7La7“m+ﬂarm70pu7'm7j]‘ (33)

Darin stellen 0(y bzw. 1( eine Serie von jeweils (.) Nullen bzw. Einsen dar.

Mittels der berechneten Ableitung kann nun W mit einem Gradientenabstiegsverfahren in
jedem Zeitschritt neu berechnet werden:

Wk +1) = W(k) — n(k) ;;/((’2) . (34)

Dabei bestimmt sich die Schrittweite n(k) aus

[l - 7es,

(BN

n(k) = (35)

mit der Frobeniusnorm ||(.)||r. n(k) ist dabei so definiert, dass es einerseits fiir eine Um-
setzung in einem Rechner geeignet ist und andererseits eine Konvergenz gewihrleistet,
indem die Steigung des Schétzfehlers immer negativ bleibt. Es lésst sich zeigen, dass mit
n(k) nach Gleichung 35 die Konvergenz von W gegen W gesichert ist, sofern in den Re-
gressionsvektor ein geeignetes Testsignal u(k) einflieft. Geeignet sind Rauschsignale bzw.
alle Signale mit einem relativ gleichméBig besetzten Frequenzspektrum.

2.2.2 Adaptive Regelung

Nach einer anféinglichen Einschwingzeit fiir die Identifikation wird diese gestoppt und das
Identifikationsergebnis wird als Grundlage fir die Reglerauslegung verwendet. Bei der
hier dargestellten adaptiven Regelung wird lediglich das Ubertragungsverhalten zwischen
der Stellgrofie und der Performancegrofie benotigt, d.h. aus der identifizierten W-Matrix
werden lediglich die H ; und Bﬂ”,m‘j weiter verwendet.

Da der Energiegehalt des Mafisignals minimiert werden soll, ist eine gleichzeitige Identi-
fikation und Regelung nicht moglich: Eine erfolgreiche Identifikation wiirde — abgesehen
von Systemrauschen — dem Regler eine perfekte Vorhersage ermdglichen, also das Maflsi-
gnal minimieren. Im Regelungsmodus wird eine Steuersequenz erzeugt, die das Mafisignal
moglichst konstant bleiben lasst, wihrend im Identifikationsmodus ein méoglichst zufalliges
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Steuersignal moglichst deutliche Reaktionen des Mafsignals ergeben soll. Der Identifika-
tionsmodus wiirde daher mit Daten aus dem Regelungsmodus systematisch zu niedrige
Sensitivitdten des Systems auf Aktuation schitzen. Auf den Nachteil dieser Einschriankung
wird spéter noch einmal zuriickgekommen.

Fiir die adaptive Regelung wird ein Regler der Form

u(k) = 07 (k) Dy, (k) (36)
verwendet, mit
q)uy = [“(k - U’(LT‘m,C)7 7u(k — Harm,c — Narm,c — Parm,c + 2)7
y(k - 1)7 7y(k - ,Ufarm,c - ”arm,c - paTm,c + 2)]T (37)

und &, ; einer Unterauswahl aus ®,, bestehend aus den zum Zeitpunkt & — i + 1 vor-
handenen 7n4,m, Steuerwerten und den ngrme + flarm,c — 1 MaBwerten. Fiir ¢ > 1 wird
entsprechend eine Auswahl zeitlich verzégerter Steuer- und MafigroBen genommen, die
aber alle noch im Regressionsvektor ®,, gespeichert sind. Das Auswahlfenster ”rutscht”
gewissermafen einen Eintrag nach unten. Diese Struktur fithrt zu einem auf 14y, . Markov-
Reglerparametern und weiteren Parametern basierenden Regler. Dies ist analog zum Iden-
tifikationsverfahren, in dem vergangene Steuer- und Performancegréfien gewichtet das ak-
tuelle Maflsignal ergeben.

Uber den Glattungshorizont pgrm . des Regler, also den Horizont iiber den das vergangene
erreichte Maflsignal bewertet wird, kann nun ein erweiterter Steuervektor definiert werden:

Parm,c

Uky= > 6;6"(k = j + 1)®uy,. (38)

=1

U(k) enthélt die letzten pyrm, errechneten Steuerwerte u(k) bis u(k — parm,c + 1), die
auf Basis der zum jeweiligen Zeitpunkt vorliegenden Reglerparameter sowie Maf- und
Steuerwerte erhalten wurden. d; ist darin ein Operator, der den im nachfolgenden Produkt
bestimmten Skalar in die j-te Zeile von U(k) einsortiert, also ein Vektor mit Nullen als
Eintrége und nur einer 1 an der j-ten Stelle. §; ist hier lediglich ein Hilfsmittel, mit dem
sich die Konstruktion von U(k) mathematisch knapp darstellen lésst.

Trennt man nun die Systemgleichung 30 in die einzelnen Einflussursachen und nimmt auch
noch Storgrofen auf, kann man Gleichung 30 umschreiben in

Y (k) = Wyuw®yw(k) + ByuU(k). (39)
Hierin ist
cbyw(k) = [y(k - Narm)a ,y(k — Marm — Parm — Narm + 2)-,
d(k)7 7d(k — Harm — Parm — Narm + 2)}T (40)

und By, ist eine Untermatrix von W. d beschreibt von aufien einwirkende, unbekannte
Storungen. Der erste Term in Gleichung 39 beschreibt alle NichtsteuergroBeneinfliisse auf
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den Performancevektor. Die Trennung ist sinnvoll, da fiir das Stellgesetz nur das Ubertra-
gungsverhalten von den Steuergréfen auf die Performancegrofen interessiert, d.h. lediglich
By, ist fiir die Regelung von Interesse und muss identifiziert werden. Da W nicht bekannt
ist, wird hier anstelle von W W eingesetzt.

Setzt man nun das Stellgesetz aus Gleichung 38 in Gleichung 39 ein und nimmt weiterhin
an, dass sich die Reglerparameter 6 {iber den betrachteten Zeithorizont der letzten pgym,
nicht &ndern!, d.h. 0(k—j+1) = 0(k) fiir j = 1 ... parm,e, 50 lésst sich ein riickblickender
Performancevektor Y (k) definieren als

Parm,c
Y (k) = Wyu®yu(k) + Byu Y, 0,0 (k)®uy s (41)
j=1
und mit Gleichung 39 erhélt man
5 Parm,c 5
Y(k) =Y (k)= By | Ulk) = Y ;0" (k)Puy,; | , (42)
j=1

was aus bekannten Groflen errechnet werden kann.

Nun wird analog zum Identifikationsteil eine Kostenfunktion definiert, die minimiert wer-
den soll. Es gilt

1~
Je(k) = SV (k)Y (k). (43)
Eine Minimierung von J,(k) fithrt zu einer Minimierung der Zweiernorm von Y (k), d.h. der
Energieinhalt des riickblickenden Performancesignals wird minimiert!?. Die Minimierung
von J..(k) soll mittels Optimierung der Reglerparameter 6 durchgefiihrt werden. Man findet

also die Bedingung

GJL(k) Parm,c . -
50 = ; 1;BLY (k)®L, ;. (44)

mit Y (k) wie in Gleichung 42 errechnet.

Hiermit koénnen dann analog zu Gleichung 34 die Reglerparameter angepasst werden

9Jc(k)

Ok +1) = 0(k) = =2,

(45)

wobei 7, zu
1

- Pa'rm,cHByuH%‘H(I)uy(k)"%

$Das ist gegeben, wenn die Streckendynamik deutlich iiber der des Reglers liegt. Der Armarkov-
Algorithmus darf daher nicht mit zu fein gewéhlten Abtastraten arbeiten.

"Eine Minimierung des Skalarprodukts eines Vektors mit sich selbst sorgt fiir eine Minimierung der
einzelnen Eintrége des Vektors bzw. seiner Norm. Aufgrund der Quadrierung der Eintrége wird dabei dem
starksten Ausreifier das stérkste Gewicht zugewiesen. Reduzierung dieser starken Ausreifier fithrt dann
schliellich zu einem méglichst wenig schwankenden Signal mit méglichst kleinen Einzeleintrégen also einer
moglichst geringen Energie.

(46)

Ne
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gewahlt wird. Es soll an dieser Stelle erwahnt werden, dass es verschiedene Wege gibt, 7.
zu berechnen. Der hier gezeigte Weg ist aufgrund seiner einfachen programmiertechnischen
Realisierbarkeit gewdhlt worden. Er sichert erneut die Konvergenz, wobei in diesem Fall die
Steigung des riickblickenden Maflsignals stets negativ bleibt, sich dieses also stets seinem
Minimum annéhert.

2.2.3 Bewertung der Einsetzbarkeit und Anmerkungen zur Anwendung

Der hier vorgestellte Algorithmus ist ein prinzipiell einfach einzusetzendes Verfahren, das
nur geringes Vorwissen beziiglich der Streckendynamik bendtigt. Das zu minimierende
MafBsignal kann beliebig gewéhlt werden. Eine Umsetzung in optimiertem C-Code erreicht
Samplingzeiten des Codes im ps-Bereich, wodurch sich der Algorithmus auch zur Regelung
von sehr schnellen Prozessen mit Dynamiken im kH z-Bereich eignet [58],[61]. Aufgrund
der zeitdiskreten Natur des Armarkov-Modells konnen besonders Strecken mit Totzeiten
gut geschétzt werden, sofern man die Zahl der Markov-Parameter hoch genug wéahlt. Die
Konvergenzzeit der Identifikation bzw. der Regleradaption betrigt {iblicherweise ca. 50-100
Rechenzyklen!®.

Allerdings hat sich in Testlaufen und in der Anwendung gezeigt, dass die Identifikationser-
gebnisse stark von der Wahl der Parameter figrm, Marm und per, abhéngen. Schon kleine
Anderungen zeigen hier gegebenenfalls deutliche Auswirkungen. Die ermittelten Markov-
Parameter taugen also nur bedingt zur Modellbildung. Lediglich in Kombination mit der
Schrittweite 7 ist eine Bewertung der Giite der Markov-Parameter moglich, wenn man
die Annahme trifft, dass ein kleines 7 andeutet, dass das Kostenfunktional nahe seines
Minimums ist. Da n aber in jedem Identifikationsschritt neu errechnet wird und aufgrund
von Storungen in den MaBgroBen 7 und 9.J, /8W selbst gestort sind, wird kein stabiles
Minimum der Markov-Parameter erreicht. Daher ist auch diese Bewertung iiber n eher
qualitativ zu verstehen.

Ein weiteres Problem stellt das Signal-Rausch-Verhéltnis dar, das den Algorithmus in
beiden Teilen stark beeintriachtigen kann. Als Faustregel kann dabei gelten, dass ein Signal-
Rausch-Verhéltnis von drei noch akzeptable Werte liefert, dariiber aber die Identifikations-
und Regelungsqualitat deutlich nachlésst.

Ein Teil dieser Probleme wird durch die adaptive Natur des Reglers wieder wett gemacht.
So kann der Regler selbst bei schwachen Identifikationen noch gutes Minimierungsverhal-
ten erzeugen. Allerdings ist dieses Verhalten nicht garantiert und es gibt auch noch keine
Moglichkeit, die Robustheit des Algorithmus abzuschétzen.

Die Trennung von Identifikation und Regelung fithrt dazu, dass man bei wechselnden
Betriebsbedingungen, unter denen sich die Regelungsgiite verschlechtert, zuriick auf den
Identifikationsmodus schalten muss, was also eine gewisse — wenn auch kurze — Zeit ohne

18Zur Veranschaulichung: Beim in Kapitel 5 vorgestellten Experiment entsprach das ca. einer Viertelse-
kunde.
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Regelung bedeutet. Es wéren auch immer wieder zwischengestreute Identifikationssequen-
zen im Bereich von wenigen Zyklen denkbar, allerdings bleibt es bei der Nichtvereinbarkeit
von Identifikation und Regelung.

Aus diesem Grund empfiehlt sich das hier vorgestellte Verfahren vor allem fiir Einsatz-
zwecke mit hinreichend stabilen Betriebsbedingungen oder wenn schnell ein Regelentwurf
bendtigt wird. Es kann seine Stérken besonders bei komplexen Prozessen ausspielen, bei
denen eine Modellierung zu aufwéndig oder gar nicht moglich ist.

2.3 Hauptkomponentenanalyse und Hauptkomponentenregression

Eine Hauptkomponentenanalyse (PCA, von engl. principal component analysis) ist ei-
ne Methode aus der Statistik, mittels derer in einem mehrdimensionalen Datensatz eine
Transformation auf dessen Hauptachsen durchgefithrt werden kann [14]. Hier wird fiir eine
Messmatrix M, bestehend aus n Messgrofien aus m Messvorgéngen, die somit in der Grofie
m x n vorliegt, eine Projektion auf eine Matrix der Grofie m x ¢ gesucht, so dass durch
die Projektion moglichst wenig Informationen verloren gehen. Ein Ma$ fiir den Informati-
onsgehalt ist die Varianz einer Messgrofle iiber die m Messvorgénge, sofern die Messungen
an unterschiedlichen Messpunkten vorgenommen wurden.

Dieses Verfahren kann z.B. dazu verwendet werden, im Falle von mehreren zu einer eben-
falls gemessenen oder aus beitragenden Sensoren berechneten Groéfie versteckte Korre-
lationen zu finden und die dominanten Beitrdge zu dieser Grofe zu identifizieren. Auf
dieser Analyse aufbauend kann dann die Anzahl an Sensoren um diejenigen mit geringem
zusétzlichen Informationsnutzen beziiglich der bestimmten Grofle reduziert werden.

Zunichst wird aus zeitgemittelten Messdaten verschiedener Messvorginge eine Messda-
tenmatrix M € R™*"™ gebildet. In dieser sind die erwidhnten Messvorgénge in Form von
liegenden Vektoren vertreten, d.h. im Falle von gemessenen Driicken p gélte M;; = pj,
wobei i ein Index des Messvorgangs ist und j der Index des darin aufgenommenen zeitge-
mittelten Drucksensors. M wird nach dem Aufbau mittelwertbereinigt, so dass die Spalten
jeweils Mittelwert 0 haben.

Aus M gewinnt man mittels einer Singulirwertzerlegung M = UXV'. Hierin enthilt
VT € R™™ die Eigenvektoren von MTM in Form von Zeilenvektoren und ¥ enthilt
die entsprechenden Singuldrwerte, die die Eigenvektoren gewichten. Dabei sind die Sin-
guldrwerte der Grofle nach geordnet, so dass o; > 0,41 gilt. Die zugehorigen Eigenvek-
toren sind entsprechend ihrer Singuldrwerte angeordnet. Nun kann man ein willkiirliches
Abschneidekriterium zwischen 0 und 1 wéhlen, mit dessen Hilfe man ein 7 findet, dass gilt,
dass 37, 07/ 31, 0; Kleiner als das Abschneidekriterium bleibt. Hierin ist n die Anzahl
der Eigenvektoren, also die Anzahl der verwendeten Sensoren bzw. mit einem Messvor-
gang aufgenommenen Werte. Mit anderen Worten fiihrt beispielsweise eine Wahl von 0,8
dazu, dass beginnend beim grofiten Singuldrwert die geordneten Singuldrwerte genom-
men werden, solange die Summe der gewihlten Singulérwerte unter 80% der Summe aller
Singularwerte bzw. der Spur von ¥ bleibt.
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Aus V werden dann die ersten 7 Spaltenvektoren ausgewéhlt und aus ihnen wird die
reduzierte Eigenvektormatrix V' erzeugt. Es werden damit nur Hauptachsen mit hohem
Informationsinhalt ausgewéhlt, wihrend Hauptachsen mit geringer Varianz eliminiert wer-
den.

X = MV liefert nun die Hauptachsentransformation der Messmatrix M auf den reduzier-
ten Satz von Achsen.

Angenommen man wollte nun Parameterwerte fiir Sensoren identifizieren, die fiir einen re-
duzierten Satz an Achsen eine moglichst gute Reproduktion der m bestimmten Gréfien dar-
stellen, so konstruiert man zunichst einen (aus Messungen bekannten) Vektor Y € R™*1.
Dessen Eintrige sind die m in verschiedenen Messungen aus dem vollstdndigen Satz an
n - m Messgrofien bestimmten Grofien, z.B. eine Serie von m Auftriebsmessungen mit n
Drucksensoren. Y kann nun aus einer Linearkombination der Hauptachsen geschitzt wer-
den®. Letztere miissen noch gewichtet werden, daher wird der Ansatz Y = X ¢ verwendet,
mit ¢ als noch unbekanntem Parametervektor. Wir finden dann

o=XTx)"1xTy, (47)

wobei ¢ € R™! die Parameterwerte fiir die Hauptachsen enthilt und (V) € R™*!
daher die Parameterwerte bzw. Gewichte fiir die unterliegenden Sensordaten, die zu einer
optimalen Schitzung von Y aus den reduzierten Hauptachsen fiihrt.

Ausgehend von dem vollen Satz an n Messgréfien (Sensoren) fithrt man nun eine Haupt-
komponentenregression durch, indem man iiber V¢ den Beitrag jeder einzelnen Messgrofe
zu Y abschétzt und jeweils denjenigen mit dem geringsten Beitrag eliminiert. Dadurch
erhdlt man einen reduzierten Satz an Messgrofien, der Y gut darstellen kann. Die bis hier-
hin geschilderte Prozedur wiederholt man nach jeder MessgroBeneliminierung, um den von
der eliminierten Messgrofe verlorenen Beitrag zur Y-Berechnung neu auf die verbleibenden
Messgrofiengewichte zu verteilen.

9Ein komplizierterer Ansatz mittels eines nichtlinearen Kernels ist denkbar und wire auch verfolgt
worden, hétte der hier gewihlte lineare Ansatz nicht bereits sehr gute Schiatzungen ergeben.
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3 Anwendung und Auswahl der Methoden am 2D-Fliigel

Die im vorangegangenen Kapitel beschriebenen und erwéahnten Methoden bilden die Grund-
lage fiir die im Folgenden vorgestellten Experimente, bei denen die Regelung des Auftriebs
an realen Hochauftriebskonfigurationen anhand von drei Versuchsaufbauten zunehmender
Komplexitét untersucht werden soll. Um die Anwendbarkeit einer Technologie auf ein rea-
les Problem zu testen, beginnt man in der Regel bei vereinfachten Versuchsaufbauten und
erhoht im Erfolgsfall den Komplexitiatsgrad schrittweise. Im vorliegenden Fall gab es schon
zahlreiche Versuche an einfachen Konfigurationen (Platten, Buckel, riickwirts gewandte
Stufe, einfache Fliigel [16]). Auf diesen aufbauend wurde eine komplexe zweidimensiona-
le Hochauftriebskonfiguration mit Klappenspaltstromung untersucht, wie im Folgenden
beschrieben.

Die Erkenntnisse dieser Untersuchungen bildeten die Grundlagen fiir die weiterfithrenden
Versuche am dreidimensionalen Halbmodell und am realen Flugzeug, die in den Kapiteln
4 und 5 vorgestellt werden.

3.1 Experimenteller Aufbau

Das untersuchte Modell war ein zweidimensionales Modell mit einem zum DLR-F15-
Modell identischen Profil und ¢ = 600 mm Profiltiefe. Es bestand aus einem Hauptelement
und einer Hochauftriebsklappe, zwischen denen ein Spalt eine Spaltstromung zulieff. Die
Spannweite betrug 1,55 m.

Messstrecke
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Abbildung 2: Skizze des Versuchsaufbaus im Windkanal am ISTA, TU Berlin [23].

Das Modell (vgl. Abbildung 2) wurde in einem Windkanal der Gottinger Bauweise an der
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Technischen Universitét Berlin untersucht. Die Anstromgeschwindigkeiten lagen bei 25 bis
30 m/s, was einer Reynoldszahl von Re. &~ 105 entspricht.

Position der -
Druckschnitte >

. rechts
v~ Mitte
links

Abbildung 3: Skizze der Hinterkantenklappe mit gestaffelter Aktuatorik [23].

Die Hochauftriebsklappe hinter dem Hauptelement war mit J; = 45° angewinkelt. Die
Sehnenlénge der Klappe betrug ¢, = 168 mm. Bei xy/c; = 0,2 und 0,5 waren Aktua-
torkammern jeweils in einer Reihe in die Klappe eingelassen, wie in Abbildung 3 darge-
stellt. Die Anordnung der Kammern war dergestalt, dass die beiden Aktuatorkammern
der zweiten Reihe hinter den Liicken zwischen den Kammern der ersten Reihe lagen. Die-
se Kammern waren mit schnellen Magnetschaltventilen verbunden, die wiederrum iiber
ein Druckluftsystem mit komprimierter Luft versorgt wurden. Das ermdglichte es, aus den
Austrittsschlitzen der Aktuatorkammern Luft auszublasen. Die Aktuatorkammern besaflen
eine Schlitzbreite von 2,5 - 1073 ¢, = 0,42 mm. Fiir die Schlitze stromauf bei 21/c; = 0,2
betrug die Lange 0,54 ¢, = 89 mm, stromab 0,5 ¢, = 82 mm. Die Ausblasung erfolg-
te unter einem Winkel von &~ 30° und die Ausblasegeschwindigkeit konnte mittels des
eingestellten Vordrucks variiert werden. In Vorversuchen wurden geeignete Aktuationspa-
rameter gefunden, so dass fiir die Regelungsversuche die Parameter auf f, = 75 Hz und
DC, = 50% fixiert wurden. Abbildung 4 zeigt schematisiert den Aufbau der Aktuation,
eine Skizze der Situation an der Hinterkante des Hauptfliigels und einen zeitaufgelosten
Plot der Austrittsgeschwindigkeit aus der Aktuatorkammer in Verbindung mit dem Steu-
ersignal an ein Schnellschaltventil. Die Luft tritt leicht verzogert zur Ventilschaltung aus,
was durch den Transport der Luft vom Schnellschaltventil zur Aktuatorkammer begriindet
ist.

Der Vordruck fiir die Schnellschaltventile wurde variabel gelassen und war die eigentliche
Stellgrofle der Regelungsversuche. Tatsédchlich wurde in den Identifikationsexperimenten
und spéter vom Regler schnellen Druckregelventilen eine elektrische Spannung als Ein-
gangssignal bereitgestellt, die diese in einen Druck iibersetzten. Das elektrische Signal als
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Stellgréfie wird im Folgenden mit u bezeichnet.
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Abbildung 4: Schema der Aktuatorik am 2D-Fliigel, der Konfiguration an der Hauptele-
menthinterkante und Zeitschrieb der Austrittsgeschwindigkeit in Verbindung mit einem
Steuersignal an ein Schnellschaltventil [23].

Im Mittelschnitt in Stromungsrichtung waren auf der Ober- und Unterseite von Haupt-
profil und Klappe insgesamt 49 Druckbohrungen mit angeschlossenen Drucksensoren ein-
gebracht. Zusétzliche Druckbohrungen mit Sensoren befinden sich auf der Klappe auf zwei
Schnitten links und rechts des Mittelschnitts. Desweiteren war das Modell auf einer Waage
montiert, so dass sich die Krifte und Momente messen lielen. Die stationdren Messun-
genauigkeiten lagen typischerweise unter 1 % der maximalen Sensorsensitivitat. Weitere
Einzelheiten zum Versuchsaufbau finden sich in Verdffentlichungen [23],[24],(27].

3.2 Stationdre Charakteristik der Strecke

Abbildung 5 und 6 zeigen Polaren zeitlich gemittelten Auftriebs bzw. Auftriebsbeiwerts der
Konfiguration fiir verschiedene Volumenstrome der Aktuation, erzeugt durch verschiedene
Vordriicke.

Die Aktuation zeigt eine deutliche Auftriebssteigerung im Bereich des linearen Auftriebs-
anstiegs von @ = 0° bis a = 7° bis 8° und eine Erhohung des maximalen Auftriebs.
Gleichzeitig wird der kritische Winkel des Auftriebseinbruchs vermindert. Auch nach dem
Einbruch des Auftriebs zwischen o = 7° und 8° ist der Auftrieb des aktuierten Systems
mindestens gleich hoch wie der Auftrieb des unaktuierten Systems.

Die oben besprochenen Fille entsprechen einer Aktuation mit v = 0,2,4,6 und 8 V, vgl.

Abbildung 7.
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Abbildung 5: Zeitgemittelte Auftriebskrifteschar in Abhéngigkeit von V und «; f, =
75Hz, DC, = 50%, 0 = 45°, Re. = 10°.

Der Auftriebszugewinn pro Aktuationseinheit nimmt mit steigender Aktuation ab, so dass
anzunehmen ist, dass das System eine Séttigung besitzt. Diese wurde mit der verwendeten
Druckversorgung noch nicht erreicht, aber verwandte Untersuchungen haben eine solche
Sattigung gezeigt [16],[8],[19]. Dariiber hinaus wére es unphysikalisch, wiirde die Stromung
bei beliebig steigender Aktuation auch beliebig steigenden Auftrieb am System erzeugen?’.

Fiir die Regelung ist hier vorwiegend von Interesse, dass zusétzliche Aktuation zusétzlichen
Auftrieb erzeugt und dass dieser Zusammenhang {iber den gesamten Aktuationsbereich —
mit Ausnahme sehr niedriger Aktuationsniveaus — gegeben ist. Das bedeutet, dass die
stationédre Karte F4(u) der Strecke zwar nichtlinear ist, aber diese Nichtlinearitét schwach
ausgepragt ist, zumindest fiir Anstellwinkel, in denen das Hauptelement noch {iber eine
anliegende Stromung verfiigt. Es gilt 0F4/0u > 0 fiir alle Stellgrofien u > upin = 0V,
der Auftrieb verhélt sich also monoton steigend mit steigender StellgréBe. Im vorliegenden
Fall ist die Linearitdt in dieser Karte sogar dominant. Diese Beobachtungen fiithren dazu,
dass ein lineares Regelungsverfahren anwendbar ist.

2°Dies wiirde bedeuten, dass eine Aktuation mit einem Energiegehalt weit iiber dem der Strémung
immer noch Auftrieb erzeugen wiirde, obwohl in diesem Fall die Aktuation das Stromungsbild dominieren
wiirde, d.h. es gar keine regulare Fliigelumstromung mehr gabe. Desweiteren ist der Auftrieb ein Mafl
fiir die Kriimmung der Stromlinien und ein beliebig hoher Auftrieb wiirde nun beliebig hohe Kriitmmung
bedeuten. Der moglichen Kriitmmung ist aber schon durch die Form der Tragfliche eine obere Grenze
gesetzt, oder umgangssprachlich formuliert: Mehr als komplett anliegen kann die Strémung nicht.
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Abbildung 6: Zeitgemittelte Auftriebsbeiwertschar in Abhéngigkeit von V und «; f, =
75Hz , DC, = 50%, 0 = 45°, Re. = 106,

3.3 Streckendynamik und Regelung

Fiir eine Regelung des Auftriebs ist eine zeitaufgelost messbare GroBe — die sogenannte
Regelgrofle y — vonnoten, die in Zusammenhang mit der zu regelnden Gréfle — hier dem
Auftrieb Fy4 — steht. Die Windkanalwaage war aus zwei Griinden nicht als Systemausgang
nutzbar: Erstens wire sie in einem kiinftigen Flugversuch nicht verfiigbar?!, zweitens wies
sie dominante, schwach geddmpfte Eigenschwingungen auf, die das zeitaufgeloste Signal
zu stark verunreinigten und eine lange zeitliche Mittelung erzwangen.

Daher wurden die Drucksensoren des Mittelschnitts (vgl. Abbildung 3) verwendet, um
eine Regelgrofie zu synthetisieren. Wegen der beschréankten Zahl der Eingangskandle des
digitalen Signalprozessors wurden nur die 32 Sensoren auf der Modelloberseite des Mit-
telschnitts verwendet. Diese wurden iiber der Sehnenlédnge aufintegriert, so dass damit die
Linienlast f4 auf diesem Mittelschnitt zur Verfiigung stand. Wie in Abb. 8 zu erkennen
ist, steht diese Linienlast in einem monotonen Zusammenhang mit der eigentlichen zu
regelnden physikalischen Grofle, dem Auftrieb F4: Ein steigendes F4 korrespondiert auch
mit einem steigenden f4.

Dieser Zusammenhang ist allerdings schwach nichtlinear, was damit erklart werden kann,
dass der Mittelschnitt eben nicht alle Phénomene dieses nur nominell zweidimensionalen
Stromungsfeldes erfasst. Real ist das Strémungsfeld dreidimensional und die Einfliisse

21V&:z’ihrcnd des Fluges ist ein Flugzeug nicht erdgebunden, eine Waage konnte also keine Reaktions-
bzw. Ubergangskraft messen. Die Messung mittels in die Flugzeugstruktur eingebetteten Kraftsensoren ist
hingegen moglich und ist Gegenstand von entsprechenden Planungen.
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Abbildung 7: Zusammenhang von Volumenstrom V und Stellgréfe u bei f, = 75Hz,
DC, = 50%.

der Winde oder der Klappenaufhédngungen sowie fertigungsbedingte Asymmetrien im
Strémungsfeld héngen wohl von Re-Zahl und Anstellwinkel o ab und kdnnen von die-
sem einen Druckschnitt nicht erfasst werden. Dariiber hinaus wurden die Sensoren auf der
Unterseite nicht berticksichtigt, deren Druckprofil ebenfalls durch die Aktuation beeinflusst
wurde. Der genaue Zusammenhang zwischen f4 und F4 kann in einer Nachschlagetabelle
modelliert werden.

In der Regelungstechnik geniigt es zur Klarung der Frage der geeigneten Regelgrofie jedoch,
die Richtung und ungefdhre Stérke der Reaktion zu kennen und sie messen zu konnen,
was mit den bisher gesammelten Erkenntnissen moglich ist. Dank des monotonen, schwach
nichtlinearen Zusammenhangs zwischen der StellgréBe u und der Auftriebskraft Fy und
dem monotonen, schwach nichtlinearen Zusammenhang zwischen dem Auftrieb F4 und der
Linienlast f4 kann man nun einen monotonen und nichtlinearen Zusammenhang zwischen
u und f4 erzeugen:

U FANFy < fa=u< fa. (48)

Die Linienlast f4 ist demnach als Regelgrofle geeignet; es gilt daher f4 = y.

3.3.1 Identifikation der Systemdynamik

Um einen linearen robusten Regler auszulegen, bendtigt man ein lineares Modell des dy-
namischen Systemverhaltens. Da in diesem Fall das System eine nichtlineare statische
Kennlinie besitzt y = y(u, @, Re, i), bendtigt man lokale lineare Modelle. Aus diesen
lokalen, linearen Modellen wird dann eine Modellfamilie gebildet.
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Abbildung 8: Zusammenhang zwischen Linienlast f4 und Auftriebskraft F4 fiir verschie-
dene Reynoldszahlen, Anstellwinkel (« € [4,5,6]°) und Aktuationsniveaus. Entscheidend
ist hier, dass der Zusammenhang monoton und schwach nichtlinear ist. f, = 75Hz ,

DC, = 50%, 8, = 45°, Re, = 0,94 — 1,06 - 105.

Zur Identifikation dieser lokalen, linearen Modelle wurden sogenannte PRBS-Versuche
durchgefiihrt [35]. Hierbei wurde die Aktuation mit einem PRBS-Signal gesteuert und
die Systemantwort y gemessen. Dieses PRBS-Signal variierte lediglich den Solldruck der
Versorgungsdruckleitung. Die anderen Parameter wie Frequenz und Tastverhéltnis der
Schnellschaltventile wurden konstant gelassen. Ein PRBS-Signal ist ein pseudo-zufilliges
binéres Signal, das dazu fithrt, dass die Aktuation zwischen zwei Werten pseudo-zuféllig
hin- und herwechselt. Der Vorteil eines PRBS-Signals gegeniiber eines einfachen Sprungs
besteht im hoéheren und gleichméfigeren Vorkommen von héherfrequenten Anteilen im
Frequenzspektrum. Abbildung 9 zeigt beispielhaft einen Messschrieb aus einem solchen
Experiment.

Basierend auf den Messdaten wurde nun mittels PEM- [59] und Subspace-Methoden [35] ei-
ne Systemidentifikation durchgefiihrt, d.h. eine Differentialgleichung gesucht, die eine hin-
reichend gute Vorhersagefiahigkeit des Systemausgangs y basierend auf den Systemeingang
u liefert. Eine solche gefundene Differentialgleichung heifit Systemgleichung des Systems.
Im Bildbereich wird sie durch eine Ubertragungsfunktion G reprisentiert, vgl. Gleichungen
3 bis 5.

Da die Systemgleichung die Dynamik zwischen dem Systemeingang u und dem System-
ausgang y abbildet, enthélt sie in diesem Fall implizit alles zwischen dem Steuersignal und
der gemessenen Linienlast, also die Dynamik des Druckversorgungssystems, der Magnet-
schaltventile, der verschiedenen Versorgungsleitungen, der Aktuationskammern, der Inter-



3.3 Streckendynamik und Regelung 27

tin s

Abbildung 9: Zeitaufgeloste Signale eines PRBS-Versuchs, bei dem die Aktuation zwischen
u =2V und u =7V pseudo-zufillig wechselt; « = 5°, f, = 75 Hz, DC, = 50%, &) = 45°,
Re. = 106.

aktion der ausgeblasenen Luft mit ihrer direkten Umgebung und schliellich die Reaktion
der Stromung auf diese Anregung. Dabei haben viele dieser Prozesse keinen messbaren
oder einen vernachlissighbaren dynamischen Einfluss auf die Linienlast. Der Vorteil einer
black-box-Betrachtungsweise ist hier, dass man die Teilprozesse ausblenden und sich auf
das fiir die Regelung wichtige Resultat bzw. die Wirkungen der dominanten Teilprozesse
konzentrieren kann. Die Alternative, eine physikalische Bilanzgleichung von Massen, Im-
puls und Energie wire zwar denkbar, aber das entstehende Regelungsproblem, das diese
Gleichungen enthalten wiirde, wire gewiss nicht in Echtzeit 16sbar. Dariiber hinaus ist die
genaue, hochaufgeloste Kenntnis der physikalischen Prozesse aus Sicht der Regelungstech-
nik auch nicht unbedingt notwendig, ist doch der Umgang mit gewissen Unsicherheiten
und Stérungen gerade die Stérke einer Regelung, wenngleich diese natiirlich in der Regel
von zusétzlicher Information profitiert. Die Identifikation von black-box-Modellen ist daher
ein praktisch erfolgreiches und fiir regelungstechnische Zwecke sehr hiufig ausreichendes



28 3 ANWENDUNG UND AUSWAHL DER METHODEN AM 2D-FLUGEL

Verfahren.

Abbildung 10 zeigt die Simulation einer solchen identifizierten Ubertragungsfunktion G
fiir den in Abbildung 9 gezeigten PRBS-Versuch und vergleicht die Vorhersage durch die
Systemgleichung (schwarz) mit dem gemessenen Systemausgang (grau).
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Abbildung 10: Vergleich von Identifikation (schwarz) und Messergebnis (grau) des in Abb.
9 gezeigten PRBS-Experiments; o = 5°, f, = 75Hz, DCy = 50%, 0, = 45°, Re, = 105,

Das hier identifizierte G hat eine Ordnung von 1, d.h. die gefundene Funktion hat in ihrer
Laplacedarstellung die Form

bls + bo
G(s) = s il (49)
Der Identifikationsprozess wurde fiir zahlreiche PRBS-Experimente mit varierenden Ak-
tuationsniveaus und Anstellwinkeln wiederholt. Dabei wurden alle durch das Drucksystem
erzielbaren Varianten fiir die Aktuation getestet (u € (0 V,1 V,...8 V)) und verschiedene
Winkel (a0 € (4°,5°,6°)) eingestellt, wie sie in einem eventuellen Landeverfahren geflogen
werden wiirden.

Es stellte sich heraus, dass niedrige Ordnungen stets ausreichen, um das dynamische Ver-
halten der Linienlast als Reaktion auf eine Anderung der Aktuation zu beschreiben. Das
ist insofern iiberraschend, als die Anderung der Linienlast das Resultat einer komplexen
Interaktion von Wirbelstrukturen, Druckfeldern, Reibungsprozessen und Massentranspor-
ten ist, die bis dato noch nicht vollstdndig verstanden und auch nicht ohne vereinfachende
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Annahmen simulierbar ist. Es scheint allerdings so, dass wenngleich die Prozesse zu kom-
pliziert fiir eine iibersichtliche mathematische Beschreibung sind, ihr aggregiertes Resultat
in Form des Auftriebs hingegen relativ einfach zu beschreiben ist.
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Abbildung 11: Einfluss der Modellordnung auf den identifizierten Amplitudengang (links)
und die Fit-Qualitit (rechts) nach Gl. 50. Die Modelle zeigen fiir niedrige Frequenzen
das gleiche Verhalten, haben dhnliche Eckfrequenzen und unterscheiden sich erst fiir ho-
he Frequenzen und niedrige Verstirkungsfaktoren signifikant durch die unterschiedlichen

Amplitudensteigungen.

Eine Erhohung der Modellordnung hat die Qualitdt der Identifikation nicht nennenswert
beeinflusst, wie in Abbildung 11 gezeigt. Der {iber die Formel

definierte Fit?? steigt von 58% auf 62%, worin y, der durch das identifizierte Modell
errechnete Wert fiir das gemessene y ist und y,, der zeitliche Mittelwert von y, berechnet
aus der zeitlichen Mittelung iiber den gesamten Messschrieb. Dieser schmale Zugewinn
rechtfertigt die gestiegene Modellkomplexitit allerdings nicht?3.

Aus den gefundenen Modellen ergab sich eine Modellfamilie: Abbildung 12 stellt den

22Diese Fit-Definition ist analog zur Fit-Definition der Matlab System Identification Toolbox bzw. der
compare-Routine.

2Bei einer wie hier geplanten robusten Reglerauslegung ist die Ordnung des Reglers durch die Ordnung
der Systemfunktion nach unten hin beschrankt. Eine niedrige Ordnung ist nicht nur analog zu Ockhams
Rasiermesser, sondern auch mit Hinblick auf die numerische Stabilitit zu bevorzugen.
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Abbildung 12: Modellfamilie, aus der Gesamtheit der identifizierten Modelle (grau) zu-
sammengesetzt. Nominales Modell (schwarz) ist Stellvertreter fiir den Reglerauslegungs-
prozess.

frequenzabhéngigen Amplituden- und Phasengang der identifzierten Modelle dar. Es ist
auffallig, dass abgesehen von ein paar ”Ausreifiern” die Modelle sehr dhnliche Amplitu-
dengénge besitzen. So liegen die stationdren Verstarkungsfaktoren zwischen 5 und 20 und
die Eckfrequenz liegt bei ungefdhr 10 rad/s, zusétzlich zur schon erwihnten niedrigen
Ordnung aller Systeme, die einen identischen Amplitudengangabfall ergibt. Daraus ldsst
sich die Schlussfolgerung ziehen, dass die Variierung des Arbeitspunktes nur einen gerin-
gen Einfluss auf die Systemdynamik ausiibt. Die Aerodynamik verhélt sich also in dem
fiir die Anwendung interessanten Bereich sehr dhnlich.

Zu den ” Ausreiflern” ist zu sagen, dass die fiir ein bestimmtes Experiment durchgefiihrte
Identifikation nicht notwendigerweise zuverléssig ist. So kann zum einen das Experiment
selbst starken Storungen unterliegen, wie z.B. in Abbildung 9 die Stelle ab t ~ 7,2 s, wo die
Systemantwort trotz fehlender Aktuation fiir ca. 1 s nicht auf ihren Grundwert zurtickfallt,
sondern in einem Zwischenzustand verharrt?4. Andere Versuche zeigen dhnliche Stérungen

24Dies ist hier kein Hystereseeffekt, denn ein solcher miisste dann stabil sein, solange keine Anderungen
der Aktuation erfolgt und er miisste dann auch bei anderen Sprungversuchen an dieser Stelle auftreten,
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und UnregelméBigkeiten.

Diese Probleme hitte man teilweise umgehen kénnen, indem man sehr viel mehr Messun-
gen aufgenommen hétte und diese dann per Mittelung zusammengefiihrt hétte. Dies war
allerdings aufgrund der sehr beschrénkten Zeit fiir die Messkampagne nicht moglich. Aus
den oben genannten Griinden darf man einer einzigen Identifikation nicht allzuviel Gewicht
zumessen, aber die Gesamtheit der identifizierten Modelle ist — &hnlich wie ein mehrfach
aufgenommenes Experiment — im Mittel von lokalen Stéreinfliissen gering beeinflusst. In-
sofern ist die groBe Ahnlichkeit der stationdren Verstirkungsfaktoren und Eckfrequenzen
bedeutsam.

Wie Abbildung 13 zeigt, ist die Modellcharakteristik nicht abhéngig von der Wahl des
Anstellwinkels. Die einzelnen Familien zeigen iibergreifend éhnliches Verhalten, so dass
geschlossen werden kann, dass die Systemdynamik im Wesentlichen unabhéngig vom An-
stellwinkel ist. Dies gilt sicherlich nur, solange man sich im linearen Bereich der Polaren
aufhélt, was fiir den geplanten Einsatzzweck der Fall ist.
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Abbildung 13: Modellfamilien nach Anstellwinkeln aufgeteilt.

was er aber nicht tut.
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Obwohl die identifizierten Modelle nicht alle Aspekte der Systemdynamik erfassen, na-
mentlich nicht die richtungsabhéngigen Totzeiten?®, Nichtlinearititen, hochfrequente Dy-
namiken oder Hystereseeffekte, stellen Sie eine fiir die Regelung hinreichende Néherung
mit genug Informationen dar.

Es stellte sich nach Identifikation der Modellfamilie die Frage, ob man wirkliche Aerodyna-
mik identifiziert hatte, oder diese eigentlich sehr viel schneller reagiert und man lediglich
eine eventuell zu langsame Aktuatorik identifiziert hatte. Identifikationsuntersuchungen
zur Systemdynamik der Aktuation ergaben allerdings, dass diese eine um den Faktor ~ 5
hohere Eckfrequenz besitzt, als die Strecke, also deutlich schneller ist. Das Ergebnis dieser
Untersuchung ist in Abbildung 14 dargestellt. Analoge Erkenntnisse gewinnt man, wenn
man sich Zeitschriebe der PRBS-Experimente ansieht: Die Aktuation bzw. der an den
Schnellschaltventilen angelegte Versorgungsdruck gelangt weit friiher in einen stationéren
Zustand als das System selbst. Die identifizierten Eckfrequenzen sind also tatséchlich ae-
rodynamische Eckfrequenzen.

Aus dieser Modellfamilie wurde nun ein reprasentativer Kandidat G,, ausgewéhlt, das so-
genannte Nominalmodell (vgl. schwarz gezogenen Frequenzgang in Abbildung 12). Dieses
Nominalmodell reprasentiert ndherungsweise ein mittleres Modell des Systemverhaltens
und anhand dieser Systembeschreibung wird eine Reglerauslegung vorgenommen. Fiir die
Zahlenwerte der Parameter und Wichtungsfunktionen, die in den jeweiligen Reglerausle-
gungsverfahren verwendet wurden, siche Anhang A.

Alle durch das mittlere Modell nicht beriicksichtigten dynamischen Eigenschaften, die
zu anderen Mitgliedern der Modellfamilie gefithrt haben, wurden durch eine sogenannte
Unsicherheitsmodellierung erfasst. Diese wurde in der weiter unten beschriebenen Robust-
heitsuntersuchung verwendet, um zu erfahren, ob der entworfene Regler {iber den gesamten
Arbeitspunktebereich stabil arbeiten und wie viel Unsicherheitsreserve er gegeniiber un-
modellierten Effekten aufweisen wiirde.

3.3.2 Reglerauslegung

Basierend auf dem Nominalmodell bzw. einem auf eine stationire Verstérkung von eins
normierten Nominalmodell wurden nun mit drei verschiedenen Verfahren jeweils ein Reg-
ler ausgelegt: Einem Verfahren basierend auf einer Formulierung eines gemischten Sen-
sitivitdtsproblems (— Chnz), einem Verfahren basierend auf einer normalisierten kopri-
men Faktorenzerlegung des Systemmodells (— Ci,.y) und einem robusten Loop-Shaping-
Verfahren (— Ciop). Fiir eine kurze Einfilhrung in die Verfahren sei auf Kapitel 2.1 bzw.
die Literatur verwiesen [55],[46].

Abbildung 15 und 16 zeigen die Ergebnisse der Auslegungen. In Abbildung 15 sind die
offenen Regelkreise nach Anwendung der drei Auslegeverfahren dargestellt. Zum Vergleich
ist der Frequenzgang des normierten Nominalmodells ebenfalls eingezeichnet.

2Die Totzeiten bedingt durch den nétigen Transport der Luft von einem Schnellschaltventil zu einer
Aktuatorkammer sind davon abhéngig, ob der Druck erhoht oder verringert wird.
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Abbildung 14: Modellfamilie (grau) im Vergleich zu identifizierten Systemverhalten
(schwarz) der Druckversorgung, bezogen auf das Ubertragungsverhalten von Sollversor-
gungsdruck auf Istversorgungsdruck. Die Eckfrequenzen der Druckversorgung liegen bei
ca. 25 rad/s, also um den Faktor &~ 5 hoher als die Eckfrequenzen der meisten Systemmo-
delle.

Fiir stationdre Genauigkeit wurde bei allen drei Verfahren auf ein integrierendes Verhal-
ten geachtet. Wo das Regelauslegungsverfahren die Spezifikation eines solchen nicht zulief},
wurden entsprechend angepasste Gewichte (vgl. Anhang A) verwendet und der erhaltene
Regler sofern moglich vereinfacht, so dass er wieder ein integrierendes Verhalten lieferte.
Die gewéhlten Bandbreiten des offenen Regelkreises wurden um ca. 4 rad/s gewéhlt und
damit unter der Eckfrequenz des Nominalmodells, um ein konservatives Verhalten des
Reglers zu sichern. Im niederfrequenten Bereich weichen die Frequenzgénge der offenen
Regelkreise nur geringfiigig voneinander ab. Unterschiede zeigen sich erst in den hochfre-
quenten Bereichen geringer Verstdrkung. Diese Unterschiede sind nicht verfahrensimma-
nent und kénnten mit geeigneter Wahl der entsprechenden Gewichte und Zielfunktionen
auch verringert werden. Da sie bei kleinen Verstdrkungsfaktoren und Frequenzen jenseits
der fiir die Stabilitét und Robustheit relevanten Durchtrittsfrequenz durch |G| =1 =0 dB
auftreten, sind sie fiir das regelungstechnische Problem irrelevant.

Tabelle 1 enthélt die Robustheits- und Stabilitdtseigenschaften der ausgelegten offenen
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Abbildung 15: Frequenzgang des normierten Nominalmodells G, und der mit den drei
Verfahren ausgelegten offenen Regelkreise. Die konservativ ausgelegten Regler ergeben
Bandbreiten des offenen Regelkreises unter der Eckfrequenz des Nominalmodells.

Regelkreise, d.h. unter Annahme der Giiltigkeit des Nominalmodells. Dieses ist natiirlich
nur eine Anndherung an das reale Streckenverhalten, insofern sind die hier genannten
Zahlen nur Leitfdden. Die Stabilitdtsmafle sind allerdings in allen drei Féllen sehr hoch,
so dass eine hohe Robustheit angenommen werden kann, wie auch in Kapitel 3.3.3 gezeigt
wird.

Abbildung 16 zeigt die durch das Schliefen des Regelkreises resultierenden Ubertragungs-
funktionen der Sensitivitdt und des Fithrungsverhaltens. Beide Funktionen zeigen fiir die
verschiedenen Verfahren ein jeweils dhnliches Verhalten.

3.3.3 Robustheitsuntersuchung
Ein MaSf fiir die Féhigkeit, mit nicht in der Systembeschreibung berticksichtigten Dynami-

ken umzugehen, ist die Robustheit, vgl. Kapitel 2. Im vorliegenden Fall wurde basierend
auf der Wahl des Nominalmodells und der Modellfamilie ein Unsicherheitsmodell mit mul-
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Kreis | Phasenreserve | Amplitudenreserve | Reglerordnung
Lz 82,8° 42,1 dB 2
Ley 90° 41,4 dB 4
Lioop 88,9° 40,2 dB 2

Tabelle 1: Robustheitseigenschaften der ausgelegten Regelkreise, basierend auf dem No-
minalmodell. Die Reglerordnungen wurden nach Auslegung reduziert.

tiplikativer Eingangsunsicherheit aufgestellt, anhand dessen die Robustheitsuntersuchung
durchgefithrt wurde.

Das verwendete Modell fiir die unsichere Strecke hatte die Form

Gu = Go(1 + Aw;). (51)

Darin ist w; ein Gewicht, fiir das der Amplitudengang von G,,(1 + w;) alle Mitglieder der
Modellfamilie nach oben begrenzt. A ist ein Unsicherheitselement fiir das gilt ||A]]o < 1.
Mit A beschreibt man alle asymptotisch stabilen Ubertragungsgheder mit einem maxi-
malen frequenzabhéngigen Verstarkungsfaktor < 1, d.h. mit A kann jede Phasendrehung
und jeder Verstarkungsfaktor < 1 beschrieben werden. Wie G,, auch sind sowohl w; als
auch A also Transferfunktionen. Die Zahlenwerte der Parameter finden sich in Anhang A.
Entsprechend gelten fiir den offenen und geschlossenen Regelkreis

L,= GuC()7 Sy = (1 + Lu)717 Ty = LySy. (52)

Abbildung 17 zeigt die Ortskurven fiir w € [0,00[ aller Mitglieder der Modellfamilie (II :
Gy = G(1 + w;A),||Allec < 1) und als graue Flache den durch das Unsicherheitsmodell

abgedeckten moglichen Bereich einer unsicheren Ortskurve aus Gy, (A). Es ist zu erkennen,
dass alle Ortskurven innerhalb des Unsicherheitsbereichs liegen.

Mittels der Matlabroutine robuststab wurde nun errechnet, fiir welchen Wert Kj,.;; der
Regelkreis instabil werden wiirde, ndhme man ein Unsicherheitsmodell der Form

Gu = Gn(l -+ Kk”’twiA) (53)

an. Hierin sind A und w; die oben beschriebenen Funktionen und es gelten weiterhin die
Zusammenhénge nach Gleichung 52.

Ein K, von 1 bedeutet dann, dass die Strecke mit Erreichen der maximalen Unsicherheit
aus der Unsicherheitsbeschreibung instabil wiirde. Entsprechend bedeutet Ky,.;; > 1, dass
keine Realisierung von A den Regelkreis destabilisieren kann und entsprechend Kp,.;; < 1
dass es eine Realisierung von A geben kann, die den Regelkreis destabilisiert. Im letz-
ten Fall muss allerdings nicht zwangsléufig in der Wirklichkeit eine solche Realisierung
existieren, da die Unsicherheitsmodellierung sehr konservativ ist und iiber A zahlreiche
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Abbildung 16: Sensitivitdt und Fithrungsverhalten des geschlossenen Regelkreises fiir die
drei ausgelegten Regler.

Systembeschreibungen erméglicht, die real nie auftreten werden bzw. es sogar gar nicht

koénnen?S,

Fiir alle ausgelegten Regler ergibt sich ein Kj,;; = 1,52. Sie sind also beziiglich der zugrun-
de gelegten Unsicherheitsmodellierung stabil und es besteht noch eine Reserve von 52%
beztiglich ihres Betrages. Die Frequenz, bei der die Destabilisierung auftréte, ist in allen
drei Féllen bei w & 0 rad/s, d.h. die geringsten Reserven finden sich bei der Modellierung
in der Nidhe der stationdren Verstdrkungsfaktoren. Das worst-case Unsicherheitselement
A hat an dieser Stelle eine Phasendrehung von ~ —90°. Fiir steigende Frequenzen steigt
auch Kj,;. Daraus kann geschlossen werden, dass die Genauigkeit der Modellierung bei
héheren Frequenzen fiir Robustheits- und Stablitétsfragen weniger wichtig ist.

Ein Kj.4 = 1,52 und ein A mit Phasendrehung von —90° fiihrt in Gleichung 53 dazu, dass
der Klammerausdruck negativ wird, d.h. die Streckenantwort das Vorzeichen wechselt. Das

*Dies betrifft v.a. die Phasendrehungen. A hat in dieser Unsicherheitsbeschreibung die Aufgabe eines
worst-case-Realisators: Es darf jeden Betrag von 0 bis 1 und jede Phase annehmen. Reale Systeme sind
allerdings an ihre Physik gebunden. Gerade Stromungen zeigen keine grofien Schwankungen im Phasen-
verhalten in Abhéngigkeit vom Arbeitspunkt.
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Abbildung 17: Ortskurven der Modellfamilie (dunkelgrau), des Nominalmodells (schwarz)
und der Unsicherheitsbeschreibung (hellgraue Fliche).

wire gleichbedeutend mit einer Inversion des physikalischen Verhaltens: Die Strecke wiirde
auf Aktuation mit einer Reduktion des Auftriebs reagieren. Da das in der Realitét aber
nicht zu erwarten ist?”, kann geschlossen werden, dass die ausgelegten Regler fiir alle zu
erwartenden Arbeitspunkte asymptotisch stabil sind.

Abbildung 18 zeigt das simulierte Verhalten des geschlossenen Regelkreises am Beispiel des
Reglers Cpp, fiir alle Mitglieder der Modellfamilie. Der Regler stabilisiert den Regelkreis
und zeigt Robustheit fiir alle identifizierten Streckenverhalten.

3.4 Experimentelle Ergebnisse

Die in der Reglerauslegung gefundenen Regler wurden anschlieflend im Experiment un-
tersucht. Dazu wurden sie in eine wie in Abbildung 19 dargestellte Regelkreisarchitektur
eingebettet. Zur Kompensation der Auswirkungen von Stellgrofenvorgaben auflerhalb der
Stellgrofienbeschrankungen, also u < Ui, = 0V oder u > tma, = 8 V, wurde eine Anti-
Reset-Windup-Funktion verwendet, wie von Park und Choi beschrieben [41]. Zusétzlich
wurde die Stellgréfe sicherheitshalber mittels Abschneiden beschrinkt, bevor sie als Signal
v auf die Aktuatorik gegeben wurde.

Im Folgenden sollen stellvertretende Ergebnisse dargestellt werden. Bedingt durch die d&hn-
liche Form der drei Regler zeigten diese auch ahnliches Verhalten. Es ist daher im Folgen-
den nicht wesentlich, ob Ciniz, Cpey oder Cioop dargestellt werden, da die Abweichungen
zwischen den dreien minimal waren. Des weiteren soll darauf hingewiesen werden, dass

2TEs gibt keinen Hinweis in den Messchrieben, dass eine solche Verhaltensinderung moglich ist.
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Abbildung 18: Sprunganworten der Fiithrungsiibertragungsfunktion (links) fiir einen
Sprung in der FithrungsgroBe w und der Sensitivitiat (rechts) fiir einen Sprung in der
Ausgangsstérung d, fiir alle Mitglieder der Modellfamilie am Beispiel des Reglers Cpiz.
Der geschlossene Regelkreis ist in der Simulation robust und asymptotisch stabil.

aus Griinden der Darstellung hier nachtréglich gefilterte Datenschriebe gezeigt werden.
Die Regler haben im Experiment mit sehr stark verrauschten Daten gearbeitet, aus deren
Darstellung der Leser wenig Gewinn ziehen wiirde. Es wurde darauf geachtet, dass die
Filterung die wesentliche Charakteristik des Geschehens erhélt und nur als Messrauschen
anzusehende Signalteile ddmpft.

Abbildung 20 zeigt ein Experiment, bei dem fiir ¢ < 5.6 s eine Steuerung mit u = 2 V
angeschaltet, d.h. die Strecke schwach aktuiert war. Bei ¢ = 5.6 s wurde dann der Regler
aktiviert und sollte einen Zielwert von w = 520 N/m erreichen. Die Aktuation wurde vom
Regler entsprechend erhoht, bis der neue Zielwert erreicht war. Bei ca. t = 10 s erhchte
sich die Regelgroie plotzlich iiber den durch die Fiihrungsgrofie vorgegebenen Wert. Der
Regler reagierte darauf mit Verminderung der Stellgréfie, bis die Regelgrofie wieder der
Fiihrungsgrofie folgte. Da dieses Experiment im linearen Polarenbereich und bei mode-
rater Aktuation durchgefithrt wurde und ein solches Verhalten in anderen Zeitschrieben
nicht auftritt, sind Hystereseeffekte als Grund fiir diese plotzliche Erhéhung von y bzw.
fa ausgeschlossen. Es ist daher anzunehmen, dass sich vorher Strémungsstrukturen auf
dem Fliigel festgesetzt hatten, die erst nach einigen Sekunden gelost werden konnten. Die-
se Strukturen haben dazu gefiihrt, dass man stéirkere Aktuation benotigt, um den selben
Zugewinn in y zu erzielen, haben also die Sensitivitdt der Strecke gegeniiber Aktuation
verringert bzw. den Verstarkungsfaktor von u zu y verringert. Nach ihrer Auflésung énder-
te sich diese Sensitivitdt, worauf der Regler mit einer Reduktion der Aktuation reagieren
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Abbildung 19: Architektur des geschlossenen Regelkreises mit Anti-Reset-Windup-Block
(ARW) zur Kompensation von Stellgrofenvorgaben u < tmin bzw. u > Umaz-

musste, wollte er das vorgegebene Niveau fiir y bzw. f4 halten.

Diese Storung in der Strémung kénnte lokal oder global gewesen sein. Da die Messung
nur lokal stattfand (Druckschnitt in der Modellmitte), lasst sich dies allerdings nicht mit
Bestimmtheit sagen. Hier zeigt sich eine Schwéche des Versuchsaufbaus: Durch das Feh-
len von flachigen oder volumenbezogenen Messgrofien kénnen lokale Effekte ein globales
Verhalten vortéduschen.

Abgesehen von der Frage, ob der gemessene Effekt nun lokal oder global war, zeigt dieses
Experiment, dass ein linearer robuster Regler sowohl imstande ist, gutes Fiihrungsver-
halten zu gewéhrleisten, als auch mit unterschiedlichen Sensitivitdten der Strecke bzw.
Storungen umzugehen. Im Folgenden wird noch detaillierter auf die Stérungsunterdriick-
ung und das Fiihrungsverhalten eingegangen werden.

3.4.1 Stoérungsunterdriickung

Abbildung 21 zeigt einen Ausschnitt eines Messschriebes, in dem isoliert von anderen
Effekten die Storungsunterdriickung des Reglers hervortritt.

Die Fiihrungsgrofie lag bei w = 480 N/m. Bei t = 2.5 s trat eine Storung auf, die die
Regelgrofle schnell und stark erhohte, was physikalisch einer Auftriebserh6hung entsprach.
Die Stromung legte hier also stérker an, als es dem Regelkreis als Zielvorgabe diktiert war.
Entsprechend reagierte der Regler mit einer Reduktion der Aktuation, um die Stromung
wieder auf den Grad der Ablésung zu bringen, die vorgegeben war. Dies gelang innerhalb
von 0.3 s.

Die Tatsache, dass vor und nach der Storung unterschiedliche Aktuationsniveaus fiir ein
bestimmtes y notwendig waren, ist ein weiterer Beleg fiir eine stationdre Stérung. Deren
Ursache kann hier nicht ergriindet werden, das Entscheidende ist jedoch, dass der lineare
Regler das angemessene Aktuationsniveau fiir die Forderung an die Regelgrofie einstellte.
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Abbildung 20: Experiment mit Cy.; im geschlossenem Regelkreis. Regler wird bei ¢t =
5.6 s angeschaltet und erhélt FithrungsgroBe w = 520 N/m (gestrichelt). Regelgrofie folgt

der Fiihrungsgrofie und zeigt wechselnde Sensitivitat der Aktuation gegeniiber (bei ca.
t=10s).

Abbildung 22 zeigt die Druckverteilung auf der Klappe vor, wihrend und nach der Stérung.
Das Druckprofil war vor und nach der Stérung praktisch identisch, was ein weiterer Beleg
dafiir ist, dass mit dem Regler indirekt das Druckprofil geformt wurde.

3.4.2 Fiihrungsverhalten

Abbildung 23 zeigt ein Experiment zur Untersuchung des Fiihrungsverhaltens, bei dem
die Fithrungsgrofie zweimal sprunghaft verdandert wurde. Beides Mal konnte der Regler der
Vorgabe folgen. Dabei zeigte er in der StellgroBe ein leichtes Uberschwingen, was darauf
hindeutet, dass die lokal am Betriebspunkt vorherrschende Dynamik langsamer war, als
die zur Auslegung des Reglers angenommene Dynamik des nominalen Streckenmodells.

Bei der Auslegung war die Bandbreite des offenen Regelkreises als leicht unter der Eckfre-
quenz des Nominalmodells gewéhlt worden, was ein asymptotisches Verhalten der Stell-
grofe als Reaktion auf Fithrungsgrofienspriinge zur Folge hatte. Zeigt die Stellgréfie nun
aber ein iiberschwingendes Verhalten, muss die tatséchliche Dynamik von der angenom-
menen abweichen. In diesem Fall musste die Strecke langsamer als vom Regler ”erwartet”
reagieren, was zu einem grofieren bzw. ldnger anhaltenden Regelfehler und damit zu grofie-
ren Stellgrofen bedingt durch den Integratoranteil des Reglers fiihrt.
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Abbildung 21: Stérungsunterdriickung von Cp.; im geschlossenem Regelkreis. Stérung
tritt bei ¢ = 2.5 s auf und wird vom Regler kompensiert.

3.4.3 Effiziente Sensorplatzierung

Im untersuchten Modell wurden insgesamt 49 Sensoren verbaut, von denen 32 zur Generie-
rung der Regelgrofie verwendet wurden. Eine solche Anzahl an Sensoren ist fiir praktische
Zwecke zu hoch. An einem realen Flugsystem miisste man aufgrund der Dreidimensiona-
litdt der Stromung an mehreren spannweitigen Schnitten und natiirlich auf beiden Trag-
flichen messen, sowie aus Sicherheitsgriinden mehrere Sensoren pro Messstelle verwenden,
was die Zahl der Sensoren entsprechend vervielfachen wiirde. Dies wiirde den systemischen
und Wartungsaufwand in untkonomische Héhen schnellen lassen, weswegen eine Losung
mit weniger Messstellen notwendig ist.

Bendtigt wird also eine Sensorkonfiguration, die mit weniger Sensoren die gleiche hohe
Giite in Bezug auf die dynamische Messbarkeit des Auftriebs aufweist. Um diese Frage zu
kldren, wurde das Verfahren der Hauptkomponentenanalyse (PCA) verwendet [14], wie in
Kapitel 2.3 eingefiihrt.

Hierzu wurde aus zeitgemittelten Druckmessdaten stationdrer Messpunkte bei verschie-
denen Anstellwinkeln und Aktuationsstirken die Messdatenmatrix M gebildet. In dieser
sind die erwéhnten Messpunkte in Form von liegenden Vektoren vertreten, d.h. M;; = p;j,
wobei ¢ ein Index des Messpunktes ist und j der Index des darin aufgenommenen zeitge-
mittelten Drucksensors. M wird nach dem Aufbau mittelwertbereinigt, so dass die Spalten
jeweils Mittelwert 0 haben. Die Druckmessdaten wurden in Polarenexperimenten gewon-
nen, in denen bei konstanten Aktuationsparametern der Anstellwinkel von 0° bis zum
Stromungsabriss verfahren wurde. Hierbei wurden allerdings nur die Messdaten aus dem



42 3 ANWENDUNG UND AUSWAHL DER METHODEN AM 2D-FLUGEL

_16008' T =x="t = 2.2s vor Storung
\® — 6 —t =2.6s, Stérungsspitze
—1400f_~ ‘\‘ ©o| —B—t = 3.4s, nach Stérung

-800

-600

-400

Druckprofil Klappensaugseite dp in N/m?

-200 . . . .
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
Position z/cy, in 1

Abbildung 22: Druckprofil am Mittelschnitt vor, wihrend und nach der Storung aus Ab-
bildung 21. Vor und nach der Storung ist das Druckprofil quasi identisch, wahrend der
Storung deutet das niedrigere Gesamtdruckniveau einen héheren Auftrieb an.

Bereich linearer Steigung der Polare herangezogen.

Als zu schitzende Grofie Y wurde der Auftrieb F4 definiert, so dass die zu einem Mess-
vorgang korrespondierenden Auftriebswerte die Eintriage des Vektors Y bildeten.

Mit diesem Datensatz wurden verschiedene gute Sensorkombinationen gefunden. Die Kom-
bination mit der geringsten Sensorenzahl und einem mittleren Fehler von unter 1% (er-
reicht wurden 0,95% fiir den Fall mit maximaler Anregung) in jedem einzelnen Datensatz
beinhaltete nur vier Sensoren auf dem Hauptfliigel. Der durchschnittliche Fehler iiber alle
Datensatze hinweg lag bei 0,65%. Drei Sensoren lagen hier auf der Saugseite, zwischen
z/c = 0,093 und z/c = 0,645, der vierte lag auf der Druckseite bei z/c = 0,002, also direkt
unter der Vorderkante des Hauptelements.

Die insgesamt beste Sensorkombination benétigte sieben Sensoren, alle auf der Saugseite
des Hauptelements angebracht und relativ gleichméBig von /¢ = 0 bis z/¢ = 0,64 verteilt.
Diese Kombination hatte einen durchschnittlichen Fehler von 0,63% iiber alle Datensitze
hinweg und einen Maximalfehler in einem Datensatz von 1%, wieder fiir den Fall mit
maximaler Anregung.

Die Vorhersagekraft fallt in den Bereichen des Stromungsabrisses deutlich ab, jedoch ist
dies - aus regelungstechnischer Sicht - nicht bedeutsam. Schlielich soll ein Regler in Be-
reichen arbeiten, in denen die Tragfliche betrieben werden wird und das ist eben aus
Flugsicherheitsgriinden der lineare Polarenbereich. Dennoch ist die Vorhersagekraft in den
Bereichen nach dem Strémungsabriss immer noch gut genug fiir regelungstechnische Zwe-



3.5 Zusammenfassung 43

6 7 8 9 10 11 12 13 14 15

uin V.

5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15
tin s

Abbildung 23: Zeitschrieb eines Experiments zur Untersuchung des Fiihrungsverhaltens.

RegelgroBe (—, oben) folgt der Fiihrungsgrofie (— —) gut, wihrend die Stellgrofie (—, un-

ten) ein leichtes ﬁberschwingen zeigt, was auf eine lokale Dynamik hinweist, die langsamer

als die Auslegungsdynamik ist.

cke.

Abbildung 24 zeigt die Schétzung des Auftriebs unter Verwendung der besten identifizier-
ten Kombination von Sensoren. Die Schitzung trifft den gemessenen Wert in der Regel
sehr gut, wobei die grofiten Abweichungen fiir den Fall der Messungen bei maximaler Ak-
tuation zu finden sind. Hier ist aber schon die Polare selbst unerwartet unregelmafig im
linearen Bereich, so dass hier von starken Messfehlern auszugehen ist und nicht von einem
unerwarteten, aerodynamisch begriindeten Verhalten der Strémung.

Diese Sensorkombination wurde auch in einem weiteren Windkanalversuch untersucht, bei
dem sich die hohe Qualitét der Schétzung erwies. Trotz mehr als verdreifachter Re-Zahl
und einem anderen Windkanal wurde der Auftrieb bis auf geringe Fehler korrekt geschétzt
und konnte fiir eine Regelung verwendet werden.

3.5 Zusammenfassung

Die Experimente am 2D-Fliigel haben gezeigt, dass die Regelung der Auftriebskraft mittels
linearer, robuster Regler moglich ist.

Die aggregierte Wirkung der aerodynamischen Teilprozesse in der Scherstrémung und
Grenzschicht ist dabei durch relativ einfache dynamische Gleichungen zu beschreiben, die
sich vorwiegend in den stationdren Verstarkungsfaktoren unterscheiden. Diese Unterschie-
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Abbildung 24: Ergebnis der PCA mit Originalpolaren und durch reduzierte Sensorkombi-
nation abgeschétzte Polaren.

de sind gering genug, als dass ein nur wenig konservativer Regler immer noch vollkommene
Robustheit besitzen kann und nur durch eine dauerhafte Umkehr der Reaktion auf Ak-
tuation den Regler destabilisieren konnte.

Die Regler haben sich im Experiment bewéhrt, wobei keine nennenswerten Unterschiede
zwischen den mit den verschiedenen Verfahren ausgelegten Reglern zu erkennen waren. Mit
Hinblick auf einen spéteren industriellen Designprozess kann daher jedes der drei Ausle-
gungsverfahren angewandt werden. Es kann das Verfahren basierend auf dem McFarlane-
Glover-Algorithmus aufgrund seiner Néhe zum klassischen Loop-Shaping hier empfohlen
werden.

Verbesserungspotenzial fiir spétere Versuchen bot die Sensorik. Hier konnte man mit weni-
ger Sensoren, die dafiir in mehreren Schnitten angeordnet wéren, ein integraleres Bild der
nur scheinbar zweidimensionalen Stromung erzeugen und vermeiden, dass lokale Stérungen
globale Effekte vortduschen. Ein sauberes, zeitaufgelostes Kraftsignal wére eine weitere we-
sentliche Verbesserung zum besseren Verstédndnis des Zusammenhangs von Drucksensorsi-
gnalen und Auftriebskraft bzw. der Reduktion von noch verbleibenden Schétzunschérfen.
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4 Auftriebsregelung eines industrierelevanten Fliigels in 3D

Die vom 2D-Fliigel aus nichste Komplexitétsstufe auf dem Weg zu einer industriellen
Anwendung ist ein dreidimensional umstrémter, industriell relevanter Fliigel. Ein solcher
wurde in Zusammenarbeit mit Airbus Deutschland in deren LSWT?® in Bremen unter-
sucht.

Ziel war wie beim 2D-Fliigel die Regelung des Auftriebs unter Verwendung von periodisch
ausblasenden Ventilen. Hierbei wurde auf Erkenntnissen aufgebaut, die aus Untersuchun-
gen am 2D-Fliigel gewonnen worden waren (vgl. Kapitel 3). Es war weiter zu untersuchen,
ob die im Zweidimensionalen erfolgreichen Regelungsstrategien auch bei einem geometrisch
komplexeren dreidimensionalen Problem erfolgreich sein wiirden.

Da es im Vorgehen und in den Deutungen verschiedentlich Parallelen zu Kapitel 3 gibt,
werden die betreffenden Stellen kiirzer abgehandelt, so dass den in diesem Experiment
auftretenden Neuerungen mehr Raum und Betonung eingerdumt werden kann. Des wei-
teren werden aus Griinden der Geheimhaltung in einigen Diagrammen keine Zahlenwerte
verwendet. Die Darstellungen geben allerdings stets unverfilscht die Daten wieder.

4.1 Experimenteller Aufbau

Das verwendete Modell war ein industrielles Windkanalhalbmodell zur Untersuchung von
Hochauftriebskonfigurationen, bereitgestellt von Airbus, mit einer Skalierung von 1 : 12,6
und entsprechend einer Halbspannweite von 1,2 m, vgl. Abbildung 25. Seine Formgebung
entsprach der Formgebung einer real anzuwendenden Tragflache, d.h. war endlich, gespitzt,
gepfeilt und mit verdnderndem Profil {iber die Spannweite hinweg. Die Hochauftriebshilfen
bestanden aus einem Vorfliigel und einer einfachen Spaltklappe, unterteilt in eine innere,
rumpfnahe und eine duflere, rumpfferne Klappe.

Die Aktuatorik fiir die Stromungsbeeinflussung wurde wieder vom ILR, TU Berlin, in
die Klappe eingebaut, wobei aufgrund der baulichen Beschrinkungen nur die Aktuator-
kammern Platz fanden. Diese deckten ca. 80% der Klappenspannweite ab. Die Magnet-
schaltventile und der Rest der Druckversorgung wurden in der Péniche untergebracht. Dies
bedingte langere Druckleitungen von den Ventilen zu den Aktuatorkammern, die aufgrund
des geringen Platzes zudem {iber einen geringen Querschnitt verfiigen mussten. Dennoch
war das Aktuationssystem in der Lage, periodische Signale zu erzeugen. Zwar zeigten diese
iiber eine Periode kein Rechteckverhalten mehr, sondern eher ein um eine Totzeit verscho-
benes sinusidhnliches Signal, was aber in Hinblick auf die Wirksamkeit der Aktuation keine
Einschriankung darstellt [7].

{_Xbbildung 26 verdeutlicht den messtechnischen Aufbau von Aktuatorik und Sensorik.
Uber die Spannungswerte der fiinf Drucksensoren in den fiinf Ventilinseln und Steuersi-
gnale an die Proportionalwegeventile konnte mittels eines schnellen Regelkreises an den

2!Low Speed Wind Tunnel = Niedergeschwindigkeitswindkanal.



46 4 AUFTRIEBSREGELUNG EINES INDUSTRIERELEVANTEN FLUGELS IN 3D

Ventilinseln ein gewiinschter Druck als Versorgungsdruck fiir die Schnellschaltventile rea-
lisiert werden. Dieser Regelkreis wurde in Form einer Kaskadenregelung in den &ufleren
Regelkreis eingebettet, dessen Systemeingang entsprechend der Solldruck an den Ventilin-
seln und Systemausgang die Differenzdriicke auf der Klappe war. Dieser &uflere Regelkreis
wird im Folgenden Gegenstand der Untersuchung sein.

Stromabwirts der Aktuatoren waren an sieben spannweitig verteilten Stellen jeweils zwei
in Anstromrichtung hintereinander gesetzte Druckbohrungen eingebracht. Diese wurden
mit jeweils einem Drucksensor verbunden, so dass an den sieben Stellen jeweils der Dif-
ferenzdruck zwischen den beiden Druckbohrungen gemessen werden konnte. Aus diesen
sieben Differenzdriicken Ap; bis Ap; wurde die Regelgrofie erstellt.

Die Untersuchungen wurden bei us = 30 m/s = Ma = 0,2 = Re, = 1,6 - 10 durch-

gefiihrt. Weitere Einzelheiten zum Versuchsaufbau, insbesondere eine kritische Diskussion
der Aktuatorik, finden sich bei Bauer et al. [7].

Abbildung 25: Foto des Windkanalmodells, Sicht von stromab entgegen der Stromungsrich-
tung. Fédchen zur Stromungsvisualisierung befinden sich auf Hauptelement und Klappen.
Links ist die rumpfnahe Klappe mit sechs Aktuatorkammern, wobei die linken vier von
der ersten Ventilinsel und die rechten beiden von der zweiten Ventilinsel versorgt werden
(vgl. Abbildung 26). Die Aktuatorkammern sind der Darstellung halber als dicke schwar-
ze Striche ausgefithrt, da sie sonst nicht zu erkennen wéren. In der rumpffernen Klappe
sind die Aktuatorkammern in Fiinferbiindeln an jeweils eine Ventilinsel angebunden. Die
Druckbohrungen befinden sich jeweils paarweise in Stromungsrichtung ausgerichtet an den
mit schwarzen Pfeilen markierten Stellen zwischen den dunkelgrau zu erkennenden breiten
Streifen auf den Klappen.

4.2 Stationdre Charakteristik der Strecke

Abbildung 27 zeigt eine Schar von Auftriebspolaren fiir verschiedene Aktuationsniveaus
und als Vergleichsfall die von Airbus optimierte Konfiguration mit ausschliefilich passi-
ven Auftriebshilfen. Letztere ist die beste bis zu jenem Zeitpunkt von Airbus gefundene
Konfiguration. Sie ist in aktuellen Modellen eingesetzten Konfigurationen iiberlegen und
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Abbildung 26: Aufbau der Messtechnik nach Bauer et al. [7]. Proportionalwegeventile,
Schnellschaltventile und Druckkreissensoren waren in der Peniche des Modells unterge-
bracht, die Drucksensoren der Klappe im Shroud, in der Kehlung, die das Ausfahren der
Klappe hinterlassen hat. Kommunikations- und Versorgungsleitungen wurden kraftschluss-
frei iiber die Waage ins Modell gefiihrt.

unterscheidet sich von der Konfiguration, die mit Aktuation betrieben wurde, durch einen
geringeren Klappenwinkel von ¢; = 45° und einen engeren Spalt. Durch die Erhéhung des
Klappenwinkels und die Oﬂnung des Spalts wurde die vorher angelegte Klappenstromung
zum Ablésen gebracht und damit die Voraussetzung fiir eine wirksame Aktuation geschaf-
fen.

Beziiglich der aktuierten Konfiguration ist zu erkennen, dass mit steigendem Impulskoef-
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Abbildung 27: Polarenschar fiir verschiedene Anregungen fiir §;, = 50° (schmale Linien), im
Vergleich zur passiven optimierten Konfiguration (dicke Linie); f, = 200Hz , DC, = 50%,
Re. = 1,6 - 106.

fizienten cl‘?g der erzielte Auftriebsbeiwert3” ebenfalls steigt, und zwar iiber den gesamten
Anstellwinkelbereich hinweg. Dabei erreicht ¢4 Werte, die deutlich iiber denen der pas-
siven, optimierten Konfiguration liegen, die aktuierte Konfiguration ist also in der Lage
mehr Auftrieb zu erzeugen, als eine geometrisch &hnliche, passive Konfiguration. Eine
eigens fiir die Stromungskontrolle entworfene Konfiguration béte hier noch weiteren Spiel-
raum. Sie wére in der Lage aus geringerer Sehnenlédnge den gleichen Auftriebsgewinn zu
erzeugen, wie eine grofiere und schwerere passive Klappe. Alternativ konnte man auch iiber
ein klappenloses Design mit Zirkulationskontrolle nachdenken, wie es z.B. bei Ciuryla [10]
zur Flugtrajektorienkontrolle eingesetzt wurde. Auch Wolbklappenentwiirfe wiren wieder
denkbar, vgl. Kapitel 5.

Mit den hier vorgestellten Ergebnissen wurde der Beleg erbracht, dass die Stromungskon-
trolle auch bei industriell relevanten Profilen den Auftrieb gegeniiber passiven Profilen
steigern kann, ihr Einsatz also ein Entscheidungsparameter im Flugzeugentwurf werden
kann.

In Abbildung 28 ist zu erkennen, dass im linearen Polarenbereich — hier fiir o = 3° bis 7° —
die Auswirkung der Aktuation nicht erkennbar vom Anstellwinkel des Profils abhéingt. Die

29¢,, ist definiert als das Verhiltnis von Massenstrom der Aktuation und mittlerer Strahlaustrittsge-

schwindigkeit zu Strémungsimpuls und Referenzfliche, also ¢, = m—;ﬁﬂ [7]. Da im Experiment keine
Messung von @ erfolgen konnte, wurden die ¢,-Werte nachtréglich iiber eine Kalibration am Versorgungs-
druck der Ventilinseln, der als Messwert wahrend der Experimente zur Verfiigung stand, ermittelt.

30, . F
cy ist definiert als cq = —4—.
A AT Ty
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Abbildung 28: ¢4 tber ¢, fir a € [3,4,5,6,7]°; fo = 200Hz , DC, = 50%, 0; = 50°,
Re. = 1,6 - 106.

ca-Kurve hat fiir verschiedene « die gleiche Form, die sich lediglich im Offset unterscheiden.

Fiir niedrige Aktuationsniveaus ist zunéchst ein Absinken des Auftriebsbeiwerts zu beob-
achten, bevor die positive Wirkung einsetzt und ¢4 monoton mit ¢, steigt. Ein Erklarungs-
ansatz fiir dieses Verhalten ist, dass eine zu schwache Aktuation mit einem zu langsamen
Ausblasen korreliert. Dadurch wird die Grenzschicht abgebremst, was zu einem fritheren
Ablésen der Stromung fiihrt, da die Grenzschichtstréomung nun weniger Impuls aufweist,
der durch die Reibung verzehrt werden kann, bevor der Druckgradient in Stromungsrich-
tung null wird. Siehe hierzu auch Prandtls Untersuchungen an der Grenzschicht [45], in
der er auf die Bedeutung des Druckgradienten fiir die Stromungsablésung eingeht.

Da man in der Regelungstechnik aus Stabilitétsiiberlegungen heraus Gewissheit iiber das
Vorzeichen der Streckendynamik haben méchte, wurde hier wie auch schon im 2D-Versuch
die StellgroBe auf u > Ui, =1 V beschréinkt. Der Zusammenhang zwischen u und ¢, ist
in Abbildung 29 dargestellt.

Eine weitere fiir die Regelungstechnik wichtige Erkenntnis aus den Polaren ist, dass Su-
perposition der beiden Klappen hinsichtlich des Auftriebs gilt. Die Summe des Auftriebs-
gewinns bei getrennter Aktuation der beiden Klappen entspricht im Wesentlichen dem
Auftriebsgewinn durch gleichzeitige, dquivalente Aktuation beider Klappen. Dies legt ei-
ne geringe aerodynamische Kopplung und entsprechend eine geringe Querwirkung der
Stromung der beiden Klappen nahe, was im Folgenden noch weiter belegt werden wird.
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Abbildung 29: Zusammenhang zwischen Impulsbeiwert ¢, und Stellgréfie w.

4.3 Streckendynamik und Regelung

Analog zu Kapitel 3 wurde untersucht, ob die verwendeten Sensoren ein gutes Maf3 fiir die
zu regelnde physikalische GroBe — den Auftrieb bzw. den Auftriebsbeiwert®' — darstellen.
Die Sensoren sind also so zu wihlen, dass man aus ihren Signalen den Auftrieb schitzen
kann.

Abbildung 30 zeigt hierzu die Sensitivitdten der Signale der Differenzdrucksensoren ge-
geniiber der Anregung fiir verschiedene Anstellwinkel «. Die Signale sind von "rumpfnah”
(Ap1) nach ”rumpffern” (Ap;) georndet. Nur die Sensoren 1,6,7 zeigen einen eindeu-
tigen Zusammenhang zum Auftrieb iiber alle Anregungsintensititen ¢, > 0,04% bzw.
U > Umin = 1 V und alle Anstellwinkel hinweg. Der zweite Sensor zeigt fiir hohe Anregun-
gen ein uneinheitliches Verhalten, wihrend der dritte Sensor zwar iiber einen grofien Be-
reich den Auftrieb gut wiedergeben kann, aber fiir niedrige Aktuationsniveaus ein schlech-
tes Mafl darstellt. Der vierte und fiinfte Sensor zeigen jeweils Bereiche der Indifferenz bzw.
sogar nicht-monotones Verhalten. Diese Indifferenzbereiche héingen allerdings nicht mit ei-
ner Séttigung des Systems mit Aktuation zusammen, denn weitere Aktuation erhoht ja
weiter den Auftrieb. Statt dessen zeigt die hier sichtbare fehlende Sensitivitdt an, dass
die Stromung an den beiden Messstellen bereits voll anliegt und sich die Ablésung hinter
die stromabwiérts gelegene Druckbohrung begeben hat. Damit kénnen die beiden Senso-

31Zwar wurde, wie in der Aerodynamik iiblich, ausschlieBlich mit dem Auftriebsbeiwert ca gearbeitet,
aber da dieser mit dem Auftrieb F4 bijektiv verkniipft ist, werden beide Begriffe synonym verwendet.
Tatsédchlich wurde ca windkanalseitig aus einer Waagenmessung, also aus einer direkten Messung des
Auftriebs Fa gewonnen. Fiir eine Flugregelung, z.B. mit fallendem ¢ = %pugo bei einer Landung, wire
jedoch eine Regelung von F4 sinnvoller als von c4.
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Abbildung 30: Sensitivitidten der Differenzdruckmessungen gegeniiber der Anregung fiir
verschiedene o € [3,4,5,6,7]°; fo = 200Hz , DC, = 50%, & = 50°, Re. = 1,6 - 109.

ren die noch teilweise Ablésung der Klappe nicht messen. Hier ist also eine Schwiche
des verwendeten Sensorkonzepts zu erkennen: Die Vorabwahl der Sensorpositionen musste
aufgrund fehlender Feldmessdaten oder numerischer Simulationen aus Erfahrungswerten
getroffen werden und der geringe Bauraum hat eine Platzierung von mehr Sensoren pro
Messstelle — z.B. noch ein Sensor ndher an der jeweiligen Klappenhinterkante — verhin-
dert. Die Sensoren 6 und 7 leiden unter dem selben Problem, aber hier bleibt noch eine
Restsensitivitdt erhalten, das weitere Anlegen der Stromung wirkt also messbar stromauf
der Restablosung.

Das Verhalten der fiir die Regelung verwendbaren Sensoren mit den entsprechenden Sen-
sorsignalen bzw. Systemausgéngen Apy, Apg und Apy ist zwar nicht linear, aber mit der
Hilfe von Lookup-Tabellen kann eine bijektive Beziehung zwischen den Ap; und ¢4 aufge-
stellt werden, so dass aus den Ap; eine gute Schitzung von ¢4 gewonnen und umgekehrt
aus einer Sollvorgabe fiir ¢4 ein Sollwert fiir die Ap; bestimmt werden kann.

Es wurden zwei Segmentierungsvarianten untersucht: In der SISO-Variante wird fiir alle
fiinf Proportionalwegeventile dieselbe SollgroBe u des dufleren Regelkreises als Stellgrofie
verwendet und der Ausgang entsteht aus y = Ap; + Apg + Ap7. In der DIDO-Variante
wird zwischen der rumpfnahen und der rumpffernen Klappe unterschieden. Es gibt folglich
zwei Eingénge u; fiir die ersten beiden und wug fiir die letzten drei Ventilinseln und zwei
Ausgéinge y1 = Ap; und y2 = Apg + Apy.

Im Folgenden wird hier meistens nur die DIDO-Variante gezeigt. Die Ergebnisse und
Schlussfolgerungen fiir die SISO-Variante sind zu denen der DIDO-Variante analog. Hier
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wird jedoch die DIDO-Variante vorgezogen, weil sie die aufgrund der besseren rdumlichen
Auflésung informationsreichere Variante ist, fiir die Umsetzung in einem realen Flugzeug
damit relevanter erscheint und zudem Einblicke in das Kopplungsverhalten zwischen den
beiden Klappenteilen gewéhrt.

4.3.1 Identifikation der Systemdynamik

Zur Bestimmung der lokalen linearen Modelle wurden PRBS-Versuche durchgefiihrt. Hier-
bei wurden fiir den DIDO-Fall die Stellgrofien nacheinander variiert, um — unter der
Annahme der Linearitit der Systemdynamik — die Einfliisse der Aktuatoren trennen zu
koénnen.
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Abbildung 31: PRBS-Versuch mit separater Variation der Stellgrofien; o = 5°, f, =
200 Hz, DC, = 50%, 6, = 50°, Re, = 1,6 - 105,

Abbildung 31 zeigt den Zeitschrieb eines solchen PRBS-Experiments. In den ersten 15
Sekunden wurde u variiert, in den zweiten 15 Sekunden wug. Die Reaktion der y; ist am
stérksten fiir eine Variation der jeweiligen w;, d.h. die Kopplung scheint nur schwach aus-
gepragt. Dies wird ebenso in anderen PRBS-Versuchen beobachtet. Wo eine Kopplung
aufzutreten scheint, ist sie nicht reproduzierbar. Die Aussage einer sehr schwachen Kopp-
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lung wird auch durch eine Korrelationsanalyse gestiitzt, in der die Korrelationen zwischen
den Ein- und Ausgangssignalen untersucht wurde. Die entsprechenden Koeffizienten sind
in Tabelle 2 aufgefiihrt.

u Y2
up 0,751 0,063
uy 0,015 0,625

Tabelle 2: Korrelationskoeffizienten der Klappensegmente aus PRBS-Versuch.

Auch wenn man den Blick von den Regelgrofien abwendet, die ja aus Sensoren entstehen,
die jeweils sehr rumpfnah im Fall des rumpfnahen Segments bzw. rumpffern im Fall des
rumpffernen Segments liegen (vgl. Abbildung 25), und sich die restlichen Sensoren ansieht,
findet man keine eindeutige und reproduzierbare Korrelation.

Abbildung 32 zeigt die Sensorsignale wéhrend des in Abbildung 31 durchgefithrten PRBS-
Versuches. Auch die Sensoren 2, 3, 4 und 5, die naher an der Kontaktstelle der beiden
Klappen liegen, zeigen kein Ubergreifen der Aktuation eines Klappensegments auf das je-
weils andere Klappensegment, obwohl sie teilweise stark auf das ”"eigene” Aktuationssignal
reagieren, also prinzipiell in diesem Versuch sensitiv waren.

Aufbauend auf einer Vielzahl von PRBS-Versuchen, in denen Anstellwinkel und Aktua-
tionsniveaus variiert wurden, wurde fiir jeden untersuchten Klappenanstellwinkel §; €
(45°,50°) und jede Segmentierungsvariante (SISO oder DIDO) eine Modellfamilie erstellt.
Da sich die Ergebnisse in ihren Grundaussagen &hneln, werden im Folgenden nur die Mo-
dellfamilien fiir den DIDO-Fall bei 6, = 50° vorgestellt. Hier wurden die aus der Korrelati-
onsbetrachtung gewonnen Erkenntnisse genutzt und das System mit zwei nicht gekoppelten
SISO-Transferfunktionen beschrieben.

Wie schon in Kapitel 3 besprochen, geniigen auch hier niedrigdimensionale Modelle, um
das Systemverhalten gut nachbilden zu konnen. Alle Gleichungen der Modellfamilie haben
die in Gleichung 49 in Kapitel 3 angegebene Form.

Der rumpfnahe und der rumpfferne Bereich unterscheiden sich in ihrer Dynamik. Der
rumpfferne Bereich hat eine deutlich niedrigere Eckfrequenz, d.h. reagiert langsamer auf
eine Anderung des Aktuationssignals. Dies wird sich im folgenden Reglerentwurf wider-
spiegeln. Fiir diesen wurde ein Nominalmodell aus der Modellfamilie ausgesucht, in der
Abbildung 33 mit einer schwarzen Linie markiert. Kriterium fiir die Auswahl war, dass
das zu wihlende Nominalmodell einen mittleren Verstarkungsfaktor und eine Eckfrequenz
mindestens iiber der in der Modellfamilie grob abgeschitzten mittleren Eckfrequenz von
30 rad/s bzw. 25 rad/s (vgl. Abbildung 33) aufweisen sollte. Dieses Nominalmodell war
das Modell, das anhand des in Abbildung 31 gezeigten PRBS-Versuchs identifiziert wurde.

Sowohl die Identifikation als auch die Auswahl des Nominalmodells mussten leider unter
sehr hohem Zeitdruck wihrend einer Messkampagne beim Industriepartner stattfinden, so
dass in beiden Féllen noch Verbesserungspotenzial besteht. Da im Experiment mit diesen
Modellen gearbeitet wurde, sollen sie auch hier gezeigt werden.
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Abbildung 32: Sensorsignale Ap; wiahrend des in Abbildung 31 gezeigten PRBS-Versuchs.
Kopplung zwischen den beiden Bereichen ist nicht messbar. Auch fiir die nicht fiir ein y;
berticksichtigten Sensoren, die néher an der Kontaktstelle der beiden Klappenteile liegen,
zeigt sich keine Kopplung. a = 5°, f, = 200Hz , DC, = 50%, & = 50°, Re, = 1,6 - 105,

Im Vergleich zur Aktuatorik ist die identifizierte Streckendynamik deutlich langsamer.
Der innere Regelkreis der Kaskadenregelung war auf eine Bandbreite von ca. 300 rad/s
eingestellt.
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Abbildung 33: Modellfamilie fiir die DIDO-Konfiguration (grau) mit Nominalmodell fiir
die Reglerauslegung; o € (3,4,5,6,7)°, fo = 200Hz , DC, = 50%, 6, = 50°, Re. = 1,6-105.
Gezeigt werden die maximalen Singuldrwerte, die aufgrund der entkoppelten Modellierung
mit den frequenzabhéngigen Verstirkungsfaktoren beziiglich der beiden Ausgangsgrofien
{ibereinstimmen.

4.3.2 Regelungsauslegung

Abbildung 34 zeigt Ubertragungsfunktionen des geschlossenen Regelkreises fiir einen fiir
die DIDO-Konfiguration ausgelegten Regler. Hierbei wurde das Verfahren auf Basis ei-
ner Formulierung als gemischtes Sensitivitdtsproblem verwendet. Die Systemiibertragungs-
funktionen, Gewichte und Regleriibertragungsfunktionen finden sich in Anhang B.

Der ausgelegte Regler war von zehnter Ordnung, wobei niedrigere Ordnungen — gewon-
nen durch Reduktionsverfahren — das Verhalten im stabilitdtsrelevanten Bereich um die
Durchtrittsfrequenz herum verschlechterten, indem sie die Phase an dieser Stelle reduzier-
ten. Die hohe Ordnung war also fiir den Regelungserfolg notwendig und enthielt keine
numerischen Artefakte.

Die Sensitivitit zeigt einen Mitkopplungsbereich zwischen 20 bis 150 rad/s, in dem Storun-
gen verstiarkt werden. Des weiteren ist zu sehen, wie die Anforderung an die Sensitivitéit
bei der komplementéren Sensitivitit zu einer Ubererfiillung der Anforderung fiihrt. Die an-
gepeilte Bandbreite fiir den geschlossenen Regelkreis von ca. 30 rad/s kann nicht erreicht
werden, die Bandbreite sinkt auf ca. 20 rad/s.

Auch diese Reglerauslegung hétte mit mehr verfiigharer Zeit noch besser werden kénnen.
Besonders der Mitkopplungsbereich, der auch bei den anderen Verfahren auftrat, hétte
dann weniger stark ausfallen konnen. Im vorliegenden Fall zeigte der Regelkreis ein storungs-
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Abbildung 34: Maximaler Singuldrwert des geschlossenen Regelkreises flir mit Verfah-
ren des gemischten Sensitivitdtsproblems ausgelegten DIDO-Regler. Die gestrichelte Linie
zeigt das verwendete Gewicht YW, (links) bzw. yWy ! (vechts) mit v = 1,33.

verstérkendes Verhalten nur bei sehr wenigen Arbeitspunkten (niedriger Anstellwinkel bei
niedriger Aktuation) und dann auch nur im Bereich niedriger Mitkopplungsfrequenzen.
Trotz der noch vorhandenen Verbesserungspotenziale war der hier verwendete Entwurf
schon zufriedenstellend und erreichte die Stabilitéts- und Performanceziele.

4.3.3 Robustheitsuntersuchung

Basierend auf der Modellfamilie in Abbildung 33 wurde eine Robustheitsanalyse durch-
gefiihrt. Fiir diese Analyse wurde ein mittleres Modell G identifiziert. Es sei an dieser Stel-
le darauf hingeweisen, dass dies nicht das nominale Modell G,, aus der Reglerauslegung
ist, welches ein tatséichlich identifiziertes Modell darstellt. Statt dessen wird G aus einer
Annéherung an die Mittelung der Frequenzgénge aller Modellfamilienmitglieder bestimmt.
Dabei ist G nur eine Anniherung niedriger Ordnung, eine vollkommene Ubereinstimmung
mit dem frequenzspezifischen Mittelwert ist aus Griinden der Eigenheit der Modellfamilie
nicht méglich. Diese vollkommene Ubereinstimmung ist jedoch auch gar nicht notig, da
etwaige Ungenauigkeiten mit der Unsicherheitsmodellierung aufgefangen werden koénnen.

Abbildung 35 zeigt G und die maximalen bzw. minimalen Frequenzgénge vor dem Hinter-
grund der Modellfamilie. Hieraus wurde analog zu Gleichung 51 eine unsichere Strecken-
beschreibung G, konstruiert, mit
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w in rad/s

Abbildung 35: Unsicherheitsmodellierung mit Mittelmodell (schwarz) und maximalen bzw.
minimalen Frequenzgingen (- -) und der Modellfamilie (grau) als Referenz.

Gu = (I + w,A)G. (54)

Hierin ist w, eine ausgangsseitige multiplikative Unsicherheit in Form einer Diagonalma-
trix, deren Eintrége sich aus der Differenz von Maximal- oder Minimalfrequenzgang zum
Mittelmodell G ergeben. A ist das in Kapitel 3 beschriebene Unsicherheitselement.

Diese sehr konservative Modellierung lasst erwarten, dass auch Streckendynamiken von
Arbeitspunkten, an denen nicht identifiziert wurde, mit beriicksichtigt werden. Das gilt
allerdings nur, solange diese Dynamiken an den nicht betrachteten Arbeitspunkten sich
nicht drastisch von denen an den betrachteten Arbeitspunkten unterscheiden, es also eine
gewisse Stetigkeit im physikalischen Verhalten gibt, was aus der physikalischen Erfahrung
gewahrleistet scheint.

Eine analog zu Kapitel 3 durchgefiihrte Robustheitsanalyse liefert einen kritischen Ver-
starkungsfaktor von Kj,.;; = 1,14, d.h. es besteht eine Stabilitiatsreserve von 14%. Dies
ist wie in Kapitel 3 auch in diesem Experiment der Punkt, an dem jede Vorzeicheninfor-
mation und damit Richtungsinformation tiber die Streckendynamik verloren geht. Fiir ein
Experiment oder eine reale Stromung ist ein Vorzeichenwechsel der Reaktion jedoch nicht
zu erwarten, da sich die Aerodynamik — von lokalen Stérungen abgesehen — verlésslich
verhélt, vgl. Abbildung 30. Die Stabilitdtsreserven sind also ausreichend.

Abbildung 36 zeigt den frequenzabhéngigen Verlauf von Kj,;. Es ist zu erkennen, dass
die Sensitivitit gegeniiber schlechter Identifikation und unsicherer Modellierung mit der
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Abbildung 36: Kritischer Verstarkungsfaktor Kjy.;;.
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Abbildung 37: Worst-Case Verhalten (- -) und nominales Verhalten (-) des geschlossenen
Regelkreises in Reaktion auf einen Fiihrungsgréfensprung, mit Unsicherheitsmodell G,
als Streckenbeschreibung.

Das Verschlechterung des Fiithrungsverhalten im schlechtesten Fall (anstelle von Ky
wird jetzt wieder 1 eingesetzt) ist in Abbildung 37 dargestellt. Der geschlossene Regelkreis
zeigt im Vergleich zum mit dem ungestorten Nominalmodell gerechneten Fall ein deut-
liches schwingendes Verhalten, pendelt sich aber in beiden Féllen auf den vorgegebenen
Sollwert ein. Das maximale Uberschwingen von ~ 17,4% findet sich beim zweiten Sys-
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temausgang. Dies war auch zu erwarten, denn die Streckendynamik auf der rumpffernen
Klappe ist deutlich langsamer als auf der rumpfnahen Klappe. Hier muss ein Regler die
Dynamik stérker beschleunigen, um die Dynamik des geschlossenen Regelkreises wie in
der Auslegung gefordert zu erreichen. Entsprechend kann man hier auch geringere Sta-
bilitatsreserven und entsprechend ein unruhigeres Verhalten der Regelgréfie erwarten, als
bei einer weniger stark beschleunigten Dynamik.

Die oben genannte Stabilitdtsreserve ldsst sich mittels einer Wiener-Ausgangskompen-
sation noch erhohen [43]. Hierbei wird fiir die AusgangsgroBen y; und ys jeweils eine nicht-
lineare Kennlinie f1(y1) bzw. fa(y2) zur Linearisierung verwendet, so dass ein moglichst
linearer Zusammenhang zwischen den Stellgrofien und Regelgrofien entsteht. Eine solche
Modellierung fithrt zu einer wie in Abbildung 38 gezeigten Modellfamilie, mit der entspre-
chenden angepassten Unsicherheitsmodellierung. Fiir die Wiener-Kompensation wurden
die stationdre Karten wie in Abbildung 30 verwendet. Dies fithrt dazu, dass die Uber-
tragungsfunktionen nicht wie erwartet einen stationéren Verstarkungsfaktor 1 aufweisen,
da in der Systemidentifikation gerade bei Experimenten mit niedrigem Aktuationsniveau
die stationédren Verstarkungsfaktoren héufig unterschitzt wurden. Die Systemidentifika-
tion liefert also tendenziell niedrigere Verstirkungsfaktoren, als es die stationdre Karte
erwarten liefle, was die Konservativitét des Ansatzes aus Gleichung 54 noch unterstreicht.

w in rad/s

Abbildung 38: Unsicherheitsmodellierung mit Mittelmodell (schwarz) und maximalen bzw.
minimalen Frequenzgéingen (- -) und der Wiener-kompensierten Modellfamilie (grau) als
Referenz.
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Eine Robustheitsuntersuchung des selben Reglers am Wiener-kompensierten Unsicher-
heitsmodell ergibt, dass die Stabilitdtsreserve auf 58% gestiegen ist. Ihr Erreichen bedeutet
wieder den Verlust iiber jede Richtungsinformation der Streckendynamik.

4.4 Experimentelle Ergebnisse

Der oben ausgelegte Regler wurde im Windkanalversuch untersucht. In einer Reihe von
Experimenten wurde der Anstellwinkel o verdndert, wihrend der Regler einen bestimmten
Auftriebsbeiwert c4 halten sollte.

Da die Streckendynamik in Bezug auf die Regelgrofien y; und ys identifiziert wurde, wurde
eine vorher vermessene Lookup-Tabelle benutzt, um die c4-Vorgaben unter Beriicksichti-
gung des jeweils vorliegenden « in Vorgaben fiir y; und y, zu iibersetzen. Diese Lookup-
Tabelle entstand aus Messungen von ¢4 und der y; bei homogener Anregung v = u; = us
fiir verschiedene u und verschiedene «. Diese Festlegung fiir u erfolgte unter der Annah-
me, dass fiir perfektes Fiithrungsverhalten im storungsfreien Fall die Aktuationsniveaus auf
beiden Klappen identisch sein wiirden. Diese Annahme wurde getroffen, um der Regelung
zur Storungsunterdriickung maximales Reaktionspotenzial zu gewdhren, was dann gege-
ben ist, wenn beide Klappen minimal aktuiert sind®2. Natiirlich galt v = u; = uy nur fiir
die Bestimmung der Lookup-Tabelle. Im Regelungsversuch wurden beide Stellgréfien vom
Regler separat eingestellt.

Die beiden Kennfelder c4(u,«) und y;(u,a) wurden dann miteinander verbunden, so dass
ein neues Kennfeld c4(y;,o) bzw. y;(ca,a) entstand. Aus diesem wurde die Sollwertvor-
gabe fiir die Regelgrofie aus einer Vorgabe fiir ¢4 bestimmt. Fir Punkte, die nicht in der
Lookup-Tabelle niedergelegt waren, wurde der entsprechende Wert aus linearer Interpola-
tion zwischen den Nachbarwerten bestimmt.

Zur Einhaltung der Stellgrofenbeschrankungen wurde ein Anti-Reset-Windup verwen-
det [41].

Einen Ausschnitt aus einem solchen Experiment, bei dem « in 1°-Schritten von 7° auf 3°
geandert wurde, zeigt Abbildung 39. Da fiir konstante ¢4 an verschiedenen « verschiedene
i notwendig sind, bekam der Regler bei t = 184,2 s das Signal zur Anderung der Sollgréfen
wj. Dies geschieht an dieser Stelle aus messtechnischen Griinden sprungartig: Es gab leider
keine Messung von « wahrend des Verfahrens des Modells, so dass dieses zuerst verfahren
werden musste und dann die Meldung des neuen « an den Regler weitergegeben wurde.

Die beiden oberen Plots zeigen die y; und dass diese sich schnell an ihre Sollvorgabe
annahern. Dabei weist das Signal von y; ein schlechteres Signal-Rausch-Verhéltnis auf.
Das liegt daran, dass der absolute Signalpegel von yo hoher ist als von y;, was bei einem
vom Signalpegel unabhéngigen Rauschverhalten der Sensoren zu einem besseren Signal-
Rausch-Verhéltnis fithrt.

32 Anders formuliert sollten beide Klappen méglichst eine #hnliche Last tragen, insofern sie ihr jeweils
vorhandenes Potenzial zur Auftriebssteigung im ungestorten Fall moglichst gleich ausschopfen sollten.
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Abbildung 39: Zeitschrieb von y; und y2 und deren jeweiligen SollgréBen wéhrend eines
Fiihrungsfolgeexperiments, mit den entsprechenden Stellgréfien.

Die beiden unteren Plots zeigen den Verlauf der Stellgrofien u;. Hier ist besonders bei u; zu
erkennen, dass es fiir den Regler anscheinend notwendig war, fiir eine gewisse Zeitspanne

7{iberaktuieren”. Dies ist ein Zeichen fiir eine zeitliche lokale Stérung bzw. einen lang-
sameren Transitionsprozess, der durch die Regelung unterdriickt bzw. ausgeglichen wird.
Einer Steuerung wére dies nicht moglich gewesen.

Es féllt auf, dass die Stellgrofensignale unterschiedliche Varianz aufweisen, was mit dem
oben erwihnten schlechteren Signal-Rausch-Verhéltnis von y; zu erkléren ist. Hier wirkt
sich das Sensorrauschen stéirker auf das Eingangssignal des Reglers und damit indirekt
auf die Stellgrofie aus. Eine Verbesserungsmoglichkeit des Reglerentwurfs besteht in einer
Reduktion der Rauschsensitivitéit der Stellgrofie.

Es sei noch erwéhnt, dass in Verbindung mit einer Vorsteuerung oder einem aggressiveren
Reglerentwurf, das dynamische Verhalten der Strémung weiter beschleunigt werden konn-
te. Der geschlossene Regelkreis reagiert dann schneller auf eine Anderung des Sollwertes
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und erreicht diesen schneller, als ein rein gesteuertes System seinen stationdren Zustand
erreichen wiirde, wie bereits in Kapitel 3 demonstriert.
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Abbildung 40: c4-Polaren fiir Fiihrungsfolgeexperimente (obere Reihe) und mittlere Ab-
weichung vom Sollwert (untere Reihe). Verglichen werden Sollwerte fiir ¢4 (---) mit den an
den jeweiligen Messpunkte erreichten c4-Werten (-x-). Linker Plot zeigt Experiment mit
konstanter c4-Vorgabe, rechter Plot mit variabler c4-Vorgabe. Die gestrichelten Linien
markieren Ausschnitte der Auftriebspolaren fiir u =0V bzw. u =8 V.

Die Messung von ¢4 bei dem in Abbildung 39 gezeigten Ausschnitt eines Experiments
erfolgte iiber eine 20-sekiindige Mittelung der Windkanalwaagensignale. Das Resultat der
ca-Messungen fiir zwei verschiedene Experimente ist in Abbildung 40 dargestellt. Dabei
war eine Messung die oben erwdhnte mit konstanter Vorgabe fiir ¢4 bei varilerendem o
(linke Spalte) und die andere Messung eine, in der sowohl die Vorgabe fiir ¢4 als auch a
simultan variiert wurden.

In allen Messpunkten lag die Differenz zwischen erreichtem c4 und der Vorgabe unter
0,75%. In verschiedenen Messungen mit konstanter Vorgabe fiir c4 zeigte die erreichte c4-
Kurve die selbe leicht konvexe Form, war also reproduzierbar. Das liasst darauf schliefen,
dass der Restfehler im Wesentlichen aus einer fehlerhaft aufgenommenen Lookup-Tabelle



4.5 Simulationsstudie mit dem Armarkov-Algorithmus 63

oder einer an diesem Punkt ungiiltigen Interpolation entstand. Aus diesem Grund ist es
ratsam, in spateren Anwendungen mit gréfierem Bauraum mehr Sensoren zu verwenden.
Wie in Kapitel 3 bzw. in [27] gezeigt, geniigen hier bereits vier Sensoren auf dem Haupt-
fliigel, um eine sehr gute Schitzung des Strémungszustandes zu erlangen. Gerade bei drei-
dimensionalen Stromungen ist es allerdings schwierig, ohne Vormessungen vorherzusagen,
wo die Sensoren platziert werden miissen, wie auch in Abbildung 30 verdeutlicht. Fiir eine
Regelung des Auftriebs muss daher in Zukunft auf eine Verbesserung der Sensorik und
eine genauere Vermessung des Stromungsfeldes Wert gelegt werden, soll die industrielle
Anwendung voran getrieben werden.

Die rechte Spalte von Abbildung 40 belegt, dass durch eine Regelung prinzipiell jeder
physikalisch erreichbare Stromungszustand stabil eingestellt werden kann. Im Rahmen
der durch die Waagenkonfiguration beeintrichtigten Genauigkeit erreicht der Regler seine
Sollwerte mit hoher Genauigkeit mit einem maximalen Fehler von 0,38%. An dieser Stel-
le soll darauf hingewiesen werden, dass mit dieser Methode vollig neue Anflugszenarien
verwirklicht und zeitlich oder 6rtlich lokale Stérungen unterdriickt werden kénnen. Indem
die bisher zwangslaufige Verbindung von « und c4 aufgebrochen wird, kénnen beide weit-
gehend unabhéingig voneinander eingestellt werden. Damit kénnte z.B. ein und dieselbe
Landetrajektorie bei unterschiedlichen Anstellwinkeln geflogen werden. Andere Anwen-
dungsmoglichkeiten sind denkbar und miissen im Kontext des gesamten Flugzeugentwurfs
gesehen werden?.

Abgesehen von externen, aus der Aerodynamik stammenden Stérungen kann ein System
auch durch interne Stérungen beeintréchtigt werden, z.B. durch fehlerhafte Bauteile in der
Aktuatorik oder Leckagen im Druckversorgungssystem. Ein solcher Fall ist in Abbildung
41 dargestellt. Hier wurde wéhrend der Laufzeit des Experiments eine Stellgrofienstérung
eingebracht, d.h. die vom Regler erzeugte Stellgréfie wurde — natiirlich ohne dessen ” Wis-
sen” —ab t = 57,3 s um einen bestimmten Betrag veréndert, in diesem Fall um —2 V.

Dies fiihrt zu einer Unteraktuation fiir den geforderten Sollwert, d.h. der Systemausgang
sinkt und damit steigt der Regelfehler e, wie im unteren Plot dargestellt. Darauf reagiert
der Regler mit einer Anhebung der Stellgrofle bis zu einem Niveau, das zu einem um
Null schwankenden Regelfehler notwendig ist. Das nun eingestellte Aktuationsniveau ist
nach Beriicksichtigung der Stérung das gleiche Aktuationsniveau wie vor der Stérung. Der
Regler hat die Auswirkung der Eingangsstérung also kompensiert.

4.5 Simulationsstudie mit dem Armarkov-Algorithmus

Als Vorbereitung fiir den experimentellen Einsatz wurde mit dem Armarkov-Algorithmus
eine Simulationsstudie durchgefiihrt. Dabei wurde als Streckenmodell das am 3D-SISO-
Modell bei §;, = 50° identifizierte Nominalmodell

33Sjehe hierzu auch die Patentanmeldung 15520 / 2009-167SIN bzw. 61/267,514 (US) zur Einbettung
der Stromungskontrolle in die vorhandene Flugregelung, eingereicht von B. Gélling, N. Heinz, R. King und
‘W. Nitsche.
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Abbildung 41: Unterdriickung einer Eingangsstorung fiir den SISO-Fall. w ist die Stellgrofie
wie vom Regler gefordert, wihrend ug die tatséchliche an die Aktuatorik ausgegebene
Stellgrofe ist. e ist der Regelfehler. Storung setzt bei ¢t = 57,3 s ein (senkrechte Linie).
Dargestellte Daten sind der Ubersichtlichkeit halber gefiltert.

—0,207s +124,3
Ol == 01 (55)
verwendet. Da die Charakteristik von linearen Systemen nicht vom Arbeitspunkt abhéngt,
waren in den Simulationen auch negative Werte fiir v und y erlaubt.

Die Studie verfolgte zwei Fragestellungen: In welchem Bereich liegen sinnvolle Werte fiir
die Parameter des Algorithmus, unter der Annahme, dass fiir dynamisch &hnliche Systeme
auch &hnliche Parameter sinnvoll sind und ist mit dem Armarkov-Algorithmus so etwas
wie eine Fiihrungsfolgeregelung maoglich?

Zur Untersuchung wurde eine Simulation mit obiger Dynamik und dem Armarkov-Algo-
rithmus mit verschiedenen Parametern aufgesetzt. Dabei wurde zunéchst fiinf Sekunden
Simulationszeit der Algorithmus im Identifikationsmodus und anschliefend fiinfzehn Se-
kunden im Regelungsmodus betrieben. Wéhrend der Identifikationszeit wurde ein Rausch-
signal aus normalverteilten Zufallszahlen als Steuersignal u verwendet. Das Rauschsignal
wurde immer mit den gleichen Anfangswerten und dem gleichen Seeding erzeugt, so dass
iiber verschiedene Simulationen hinweg stets das gleiche Rauschsignal benutzt wurde. Die-
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ses und die davon erzeugte Antwort y des Systems bildeten in der Identifikationsphase
die Eingénge des Algorithmus, aus denen ®(k) und Y (k) generiert wurden. In der an-
schliefenden Regelungsphase wurde die Stellgrofie durch den Algorithmus erzeugt und
die Systemantwort mit einer Ausgangsstorung d,, iiberlagert, die vom Algorithmus unter-
driickt werden sollte. Um den Einfluss von Messrauschen zu simulieren, wurde zusétzlich
wiahrend der gesamten Simulationslaufzeit eine zusétzliche Ausgangsstorung in Form eines
Rauschsignals aus normalverteilten Zufallszahlen aufgebracht. Zur Bewertung der Identi-
fikationsqualitdt bzw. der Regelungsqualitit wurde nach jeder Simulation eine Mafizahl
fiir die Identifikation bzw. eine fiir die Regelung bestimmt.

Als Ma$ fiir die Giite der Identifikation wurde

p—1
Vip =Y (Hj(k) = Hj(k - 1))° (56)
=0

definiert. Hierin ist H;(k) der j-te Eintrag des in Kapitel 2.2 definierten Vektors der
Markov-Parameter zum Rechenschritt k. Dieses Mafl bewertet, wie stark der Identifikati-
onsteil des Algorithmus die Parameter noch anpasst. Mit zunehmender Identifikationsgiite
muss dieses Mafl abnehmen und erreicht im Idealfall einer perfekten Identifikation 0.

Als Ma$ fiir die Giite der Regelung wurde

k=Fkena

Up= Y (k) (57)
k=kp

definiert, worin kr der Rechenzeitschritt zum Beginn der Regelung ist und ke,q der letzte
Zeitschritt der Simulation. Dieses Mafl bewertet die Abweichung des Systemausgangs y
vom Sollwert w(k) = 0, d.h. wird 0 fiir den Idealfall perfekter Storungsunterdriickung.

Der untersuchte Parameterbereich betrug fiarm € [1...10], parm € [1...6], narm € [0...5],
fearm € [1...10] und negrm € [0...10]. Der Parameter pe arm ergab sich geméf der Herlei-
tung zwingend aus pearm = Harm + Darm + Narm — 1. Die Parameterkombinationen wurden
in zwei Simulationsschleifen getestet, da farm, Parm und ngrm lediglich die Systemidentifi-
kation und fic grm und ncgrm lediglich die Regelung beeinflussen. Aus dem aufgespannten
Parameterraum ergibt sich eine Zahl von 360 + 110 = 470 Simulationen, mit entsprechen-
den Maflzahlen von Identifikations- bzw. Regelungsgiite.

In den Simulationen zeigte sich, dass es einen Bereich akzeptabler Parameter gibt, der
vergleichsweise breit ist. Gute Identifikation erhielt man mit farm, fe,arm € [5,6, 7], Parm €
(2, 3] und ngrm; Nearm € [3,4]. Eine gute Regelung ergab sich mit den Parametern jic arm €
[2...10] und ncgrm € [3...10]. Allerdings waren die Unterschiede in den MaBzahlen recht
gering, so dass von einem flachen Giiteplateau gesprochen werden kann. Besonders bei
der Regelung zeigte die Simulation fast keine Sensitivitat auf die Verdnderung von i arm.,
solange 7 qrm grofl genug gewahlt wird, was dafiir spricht. Eine Regelung mit pic arm = 2
und negrm = 10 war praktisch genau so gut wie eine Regelung mit picgrm = 8 und
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;’LaT‘m 5 )U‘G/I"IYZ,C 2
Parm 2 | Parm,c 9
Narm | 3 | Narme | 10
aarm 170 aamm,c 110

Tabelle 3: Armarkov-Parameter fiir die in Abbildung 42 dargestellten Simulationen.

Nearm = 4. Es zeigte sich, dass ein Optimum dann erreicht wurde, wenn fic arm + nec.arm =
12, allerdings unter der Einschrankung, dass das Giitefunktional insgesamt sehr flach war.

Abbildung 42 zeigt die Zeitschriebe von sechs Simulationen, bei denen die Stérungsfrequenz
und der Stoérungsoffset variiert wurden. Fiir die Simulationen wurden die Parameter wie
in Tabelle 3 dargestellt gewéhlt. In der linken Spalte der Abbildung 42 hat die grau
dargestellte Storung d, eine Kreisfrequenz von wg = 0,2 rad/s und einen Offset von 0,
1 bzw. 5 (von oben nach unten). In der rechten Spalte betrigt die Kreisfrequenz wy =
2 rad/s, bei gleicher Variation des Offsets.

Nach kurzen Einschwingvorgéngen regelt der Armarkov-Algorithmus die Stérung aus und
hélt den Systemausgang trotz der Storung ungefdhr bei 0. Das Ziel einer Fithrungsfolge-
regelung bzw. Unterdriickung von periodischen und stationdren Storungen kann also in
der Simulationsstudie erreicht werden. Hier nicht dargestellte Simulationen mit Stérun-
gen hoherer Kreisfrequenz (z.B. 20 rad/s) haben gezeigt, dass bei diesen lediglich der
Offset unterdriickt werden kann, nicht jedoch die schnell schwingenden periodischen An-
teile. Eine Variation der Storungskreisfrequenzen hat fiir obige Parameterkombination eine
Bandbreite von ca. 15 rad/s ergeben3.

AbschlieBend soll noch erwéahnt werden, dass sowohl die Abtastzeit, als auch die Amplitude
des Rauschsignals fiir die Identifikation und des Storungsrauschsignals Einfluss auf die
Identifikations- und Regelgiite hatte. Gerade eine Erhohung des Stérrauschens sorgte fiir
eine deutliche Verlangsamung der Regelung beziiglich der stationéren Stérung. Hier ist also
im Hinblick auf eine industrielle Umsetzung zum einen auf eine langsame Abtastrate3® und
auf eine moglichst gute Signalqualitit zu achten.

4.6 Zusammenfassung

Die in diesem Kapitel geschilderten Experimente haben gezeigt, dass die in Kapitel 3 ein-
gefithrte Methodik auch auf flugrelevante, komplexe Konfigurationen angewendet werden
kann. Diese war sowohl in Aerodynamik als auch Sensor- und Aktuatorvoraussetzungen
deutlich vom einfacheren zweidimensionalen Fall unterschieden. Das grundlegende Vor-
gehen bei der Bearbeitung des Problems war jedoch das Gleiche und die vorgestellten

34Die Bandbreite war hier als jene Storungskreisfrequenz definiert, bei der der periodische Anteil der
Storung durch die Regelung halbiert wurde.

3°In hier nicht geschilderten Vorversuchen hat sich als Faustregel ergeben, dass die Abtastfrequenz ca.
eine Groflenordnung tiber der Eckfrequenz der Systemdynamik liegen sollte.
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Abbildung 42: Simulationen des Armarkov-Algorithmus mit y (schwarz) und Ausgangs-
storung d, (grau), basierend auf 3D-SISO-Nominalmodell und einer Parameterwahl nach
Tabelle 3. Fiir ¢t < 5 s Identifikationsmodus, fiir ¢ > 5 s Regelmodus, mit verschiede-
nen Ausgangsstorungen (linke Spalte: w = 0,2 rad/s, Offset € [0,1,5], rechte Spalte:
w =2 rad/s, Offset € [0,1,5]).

Methoden besaflen die nétige Flexibilitdt, um sich den geénderten Bedingungen anzu-
passen. Sie konnen damit als im Designprozess verwend- und implementierbar angesehen
werden.



68 4 AUFTRIEBSREGELUNG EINES INDUSTRIERELEVANTEN FLUGELS IN 3D

Die vorliegende Untersuchung lieB aufgrund baulicher und zeitlicher Beschrinkung noch
Verbesserungsspielraum. Gerade in der Sensorik wéren mehr und besser platzierte Senso-
ren zu wiinschen. Diese benotigten allerdings umfangreicheres Wissen iiber die Stromung,
was nur mit genaueren Simulationen oder entsprechend ausgeriisteten Vorversuchen er-
langbar ist. Der momentane Fokus in der industriellen Forschung liegt hier noch zu sehr
auf der Messung zeitlich gemittelter statischer aerodynamischer Kenngrofien und zu we-
nig auf der Erkenntnissuche nach den dynamischen Vorgéngen am untersuchten Modell,
was sicherlich auch mit dem deutlich hoheren Zeit- und damit Kostenaufwand solcher
Messungen zu tun hat.

Auch in der Aktuatorik ist noch Verbesserungsspielraum, gerade im Hinblick auf die in-
dustrielle Umsetzung. Die verwendeten Standardteile, die urspriinglich fiir andere Zwecke
entworfen wurden, bei denen eine andere Gewichtung von Leistung und Effizienz entschei-
dend war, werden in spéteren Anwendungen durch mafigeschneiderte Aktuatoren ersetzt
werden. Diese werden ein hoheres Gewicht auf Arbeitseffizienz legen miissen, da in Flug-
zeugen eine Druckluftversorgung ungleich teurer ist als in erdgebundenen Anwendungen.
Daritiber hinaus ist aus Zulassungsgriinden hohere Zuverlassigkeit gefordert. Eine in dieser
Hinsicht interessante Entwicklung stellen die fluidischen Aktuatoren dar, die in zukiinfti-
gen Versuchen und aktuellen EU-Forschungsprojekten®® untersucht werden.

Ungeachtet der Einschrénkungen haben die Untersuchungen zweifelsfrei zeigen kénnen,
dass aktive Stromungsregelung fiir ein reales Flugzeug ein Konzept ist, dessen Einsatz
Uberlegung verdient. Es wurde gezeigt, dass die hier verwendeten Methoden ausreichend
sind und von Seiten der Systemdynamik und Regelungstechnik ein Flugversuch erfolgreich
unterstiitzt werden kann.

367.B.: FP7-Programm, JTI-CS-2010-1-SFWA-01-015, EU-Projekt zum Thema ”Smart Fixed Wing Air-
craft”.
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5 Untersuchungen am frei fliegenden Flugzeug

In Zusammenarbeit mit dem Flugzeugbauer Stemme AG aus Strausberg bei Berlin und
dem Institut fiir Luft- und Raumfahrt (ILR) an der Technischen Universitdt Berlin wur-
de an einem Profil eines Motorseglers die Moglichkeit der Stromungsregelung bei einem
frei fliegenden Flugzeug untersucht. In Vorversuchen wurde dabei ein 1:1-Nachbau des
Profils im Windkanal eingesetzt und mit der bereits bekannten Sensorik und Aktuato-
rik ausgeriistet. Dabei handelte es sich um einen rumpfnahen Ausschnitt des Fliigels. Als
Auftriebshilfe war eine Wolbklappe angebracht. Nachdem auch hier die Funktionsweise
der geplanten aktiven Stromungskontrolle gezeigt werden konnte, wurde analog dazu eine
Klappe fiir ein reales Flugzeug ausgeriistet und in einem Flugversuch getestet.

Hierbei sollte untersucht werden, ob die in den Windkanalversuchen erfolgreichen Konzep-
te auch in einer realen Flugumgebung erfolgreich arbeiten wiirden. Insbesondere war die
Robustheit gegentiber den stirkeren Stérungen und den verénderlichen Umgebungsbedin-
gungen interessant. Die in diesem Kapitel besprochenen Ergebnisse stammen allesamt aus
den Flugversuchen.

5.1 Experimenteller Aufbau

Die Flugversuche wurden mit einer fiir experimentelle Bediirfnisse modifizierten Stemme
S10-VT durchgefiihrt, siehe Abbildung 43. Eine detaillierte Beschreibung des Aufbaus fin-
det sich bei T. Grund [18], der fiir den Umbau verantwortlich zeichnete. Die S10-VT ist
ein einmotoriges, zweisitziges Motorsegelflugzeug mit faltbarem Propeller und einziehba-
rem Fahrwerk. Unter jedem Fliigel waren zwei Auflenlastbehélter angebracht, in denen die
mitzufithrende Druckluft fiir die Versorgung der Aktuatoren untergebracht war. Aufgrund
von baulichen und Gewichtsbeschrinkungen war lediglich genug Druckluft fiir ca. acht bis
zehn Minuten Betrieb bei gepulster Aktuation mit konstantem Druck an Bord?7.

Von den Auflenlastbehéltern gingen Druckleitungen in den Rumpf, wo sie vor einem Pro-
portionalwegeventil zusammen gefithrt wurden. Hinter diesem Ventil lief eine Versorgungs-
leitung in den Steuerbordfliigel. In dieser Versorgungsleitung war ein Drucksensor an-
gebracht, der den aktuell herrschenden Druck zeitlich hochaufgelost maf. Mittels eines
schnellen Regelkreises wurde die Stellung des Proportionalwegeventils so angepasst, dass
in der Versorgungsleitung der gewiinschte Druck anlag.

Die Versorungsleitung selbst verzweigte sich erneut in den mit Aktuatoren bestiickten
Klappenbereich, einen Bereich von ca. 1,50 m Lénge, rumpfnah auf der Wolbklappe.

3"Diese Beschrinkung ist fiir gréfere Flugzeuge nicht mehr vorhanden, denn diese miissen keine Druck-
luftflaschen mitfiihren, sondern kénnen die Druckluft entweder aus dem Triebwerk oder mittels eines Kom-
pressors bereitstellen. Die notigen Massenstrome sind auflerst gering, so dass fiir ein grofies Passagierflug-
zeug eine mittlere Strahlleistung von ca. 20 kW ausreicht [6]. In diese Leistungsberechnung sind schon
Leitungs- und Wandlungsverluste eingerechnet, auerdem ist der worst-case an Effizienz fur die Aktua-
toren angesetzt, so dass dieser Leistungsbedarf in einem realen Einsatzszenario deutlich niedriger liegen
diirfte.
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Abbildung 43: Versuchstriager Typ Stemme S10-VT mit Fliigelstellung im Parkmodus.
Unter den Fliigeln sind AuBlenlastbehélter mit der Druckluftversorgung angebracht. Die
Zusammenfiihrung der Druckleitungen von den Aufienlastbehéltern und die Druckregelung
findet im Motorraum (rumpfmittig unter den Solarpanelen) statt. Der aktuierte Bereich
befindet sich auf der inneren Steuerbordklappe.

Im Klappenhohlraum befanden sich Schnellschaltventile, die die Aktuationskammern mit
Druckluft versorgten. Diese bliesen wie auch bei den in Kapitel 3 und 4 beschriebenen
Experimenten aus Schlitzen aus der Klappenschulter Luft in die Umgebungsstrémung ein.

Die Wirkung der Beeinflussung wurde mit zwei Druckschnitten von jeweils vier Drucksen-
soren gemessen. Ein Druckschnitt war dabei in etwa mittig stromabwérts der Aktuatoren-
reihe angebracht, ein weiterer rumpfferner, ca. 30 ¢cm aulerhalb des letzten Aktuators, um
einen unaktuierten Referenzwert zu haben. Aus den Sensorsignalen wurde mittels eines
Kalman-Filters [31] eine Steigung y; und ein Offset y, eines als mit einer Geradengleichung
beschreibbaren Druckprofils aus den betracheten Sensorsignalen errechnets. 3 ist dabei
negativ, wenn das Druckprofil einen steigenden Druck mit zunehmender Sehnenkoordina-
te aufweist und ys ist positiv, wenn die Klappenvorderkante einen Unterdruck gegeniiber
der Umgebung aufweist. Eine sich von abgelésten Zustand aus anlegende Stromung wiirde
also zum einen y; reduzieren und zum anderen y, erhéhen, was in Windkanalversuchen
bestétigt wurde.

Der Grund fiir die eben beschriebene Wahl von y; und y2 anstelle einer Regelgrofie auf
Basis von Differenzdruckmessungen ist der dadurch mégliche Verzicht auf eine Lookup-
Tabelle, wie sie im in Kapitel 4 geschilderten Versuch noch vonnéten war. Eine solche
hétte im Flugbetrieb stets die selben Bedingungen wie bei Aufnahme der Lookup-Tabelle
erfordert, was nicht erfiillbar ist. Dariiber hinaus waren in diesem Versuch wegen des grofie-
ren Bauraums vier Messstellen in Stréomungsrichtung verfiigbar, so dass die Messrauschen

38Es wurde also angenommen, dass p(z) = y1 - « + y2 mit = als Léngenkoordinate gilt, was in guter
Naherung bei der Wélbklappe auch erfiillt war. Fiir die Parameter der Kalman-Filterung sei auf Anhang
C verwiesen.
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Abbildung 44: Nahaufnahme Steuerbordfliigel mit Aktuatorschlitzen und Druckschnitt
hinter dem fiinften Aktuator von innen. Referenzdruckschnitt ist auBerhalb des Bildes.
Auf dem Hauptfliigel ist ein Handschuh mit zusétzlichen Druckbohrungen zur Druckpro-
filbestimmung angebracht.

besser unterdriickende und auch gegen Ausfall von Sensoren robustere hier beschriebene
Variante zu bevorzugen war.

y1 und yo hitten alternativ auch mittels eines quadratischen Minimierungsverfahrens be-
stimmt werden konnen. Dieses hatte sich jedoch in Voruntersuchungen als weniger anpas-
sungsfiahig und ohne zusétzliche Filter gegentiber Messrauschen anfélliger gezeigt. Durch
die Einstellung der Kovarianzmatrizen des Kalman-Filters konnte man bei diesem indirekt
Déampfungsverhalten und Dynamik einstellen und damit die Unterdriickung des Messrau-
schens bestimmen.

Als Stellgrofie u fiir die Aktuation wurde der Solldruck in der Versorgungsleitung gewéhlt.
Dieser wurde — wie oben erwédhnt — durch einen schnellen inneren Regelkreis eingestellt, so
dass u = 1 V einem mittleren Druck von p = 1 bar am Drucksensor entsprach. Abbildung
45 zeigt eine Skizze des Versuchsaufbaus.

Fiir die Flugversuche wurde die Wolbklappe in Landestellung (05, =~ 19°) gebracht und ei-
ne moglichst konstante Fluggeschwindigkeit gehalten. Dies erforderte einen kontrollierten
Sinkflug und gelegentliche Hohenruder- bzw. Anstellwinkelkorrekturen seitens des Testpi-
loten. Aufgrund fehlender zeitlicher Korrelation zwischen den Messungen und den Steu-
ervorgéngen des Piloten ist eine Kategorisierung von Stéreffekten in Stérungen aus der
Luftstromung und Stérungen aufgrund Flugkursdnderungen nicht durchfiihrbar.
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Abbildung 45: Schematische Skizze des Versuchsaufbaus mit Massenstrom- und Signal-
fliissen. Der verwendete DSP vom Typ MABX1401 war eine freundliche Leihgabe der
Firma dSpace GmbH. Der Messaufbau wurde unter Federfithrung von T. Grund, ILR, TU
Berlin umgesetzt.

5.2 Stationire Charakteristik der Strecke

Abbildung 46 zeigt das stationdre Verhalten der Regelgrofien aus der Wélbklappenum-
stromung unter dem Einfluss von Anregung bei zwei verschiedenen Fluggeschwindigkeiten.
Dabei ist auffallend, dass zunéchst einmal y; und ys selbst ein sehr dhnliches Verhalten mit
hoher Korrelation zeigen. Sie enthalten also redundante Informationen und die Verwen-
dung von mehr als einer Regelgrofle bietet keinen Informationsgewinn, mit dem sich die
Regelungsqualitét verbessern liele. Aus diesem Grund wurde willkiirlich y; als Regelgrofie
festgelegt.

Unter einer Erhéhung der Fluggeschwindigkeit — dquivalent zu einer Erhéhung der An-
stromgeschwindigkeit in einem Windkanalversuch — legt sich die abgeldste Stromung teil-
weise wieder an, was sich in einer ndherungsweisen Parallelverschiebung der Kurven nach
links oben &uflert: Die geschétzte Steigung des Druckprofils y; wird steiler, ein héherer
Druckgradient kann realisiert werden, wahrend gleichzeitig der Druck auf dem Haupt-
fliigel weiter absinkt, so dass yo steigt.

Bei einer Fluggeschwindigkeit von 95 km/h gibt es einen Bereich, in dem zu schwache
Aktuation mit v < 0,5 V' die Strémung sogar noch weiter ablosen lésst, wie es auch schon
am 3D-Profil in Kapitel 4 beobachtet werden konnte. Dieser Bereich existiert bei 100 km/h
nicht mehr, was damit erklért werden kann, dass bei einer hheren Anstromgeschwindigkeit
die Strémung robuster ist. Sie besitzt dann mehr Impuls und die Verringerung des Impulses
durch eine zu schwache Aktuation trifft sie weniger stark bzw. nicht stark genug, um fiir
eine stérkere Ablosung zu sorgen. Aufgrund fehlender Einblicke in die Stromungsfeldgréfien
kann iiber die genauen stromungsphysikalischen Ursachen keine genaue Aussage getétigt
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Abbildung 46: y; und y2 in Abhéngigkeit von w fiir zwei verschiedene Fluggeschwindigkei-
ten 95 km/h (-) und 100 km/h (- -). Fur y; sind die Koordinatenachsen richtungsverkehrt.

werden.

Um 9Jy;/0u > 0 zu gewéhrleisten, wird die Stellgrofie auf 0,5 V < u < 3,0 V' beschrénkt.
Die obere Grenze stellt dabei einen Kompromiss aus dem Wunsch nach méoglichst grofier
Beeinflussung der Stromung und mdoglichst langer Beeinflussungsmdoglichkeit dar.

Aufgrund von Druckverlusten in der Versorgungsleitung sind die Driicke in den Aktuator-
kammern jedoch deutlich geringer als die durch u am Drucksensor hinter dem Proportional-
wegeventil vorgegebenen Druck. Die Stellgrofie bzw. der entsprechende Druck stellt daher
kein gutes Maf} fiir den Massenstrom und damit die Aktuationskosten dar. Kalibrations-
messungen haben jedoch ergeben, dass der Impulskoeffizient ¢, in der GréBenordnung von
einem Promille bleibt. Dies muss erwédhnt werden, da vor dem Hintergrund einer industriel-
len Anwendung die durch die grofien Druckverluste in den Leitungen iiberhohte Druckwer-
te der Aktuation hoch erscheinen. Als letztendlich anzuwendendes Mafl zur Einschétzung
der Aktuationskosten ist der Volumenstrom geeigneter und hier haben zahlreiche Untersu-
chungen gezeigt, dass man schon mit geringen Volumenstromen alle Zusténde im Spektrum
zwischen abgelster und angelegter Stromung ansteuern kann [16].
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5.3 Streckendynamik und Regelung
5.3.1 Identifikation der Systemdynamik

Zur Identifikation des dynamischen Verhaltens des Systems wurden die in den vorherigen
Kapiteln genutzten Methoden verwendet. Allerdings wurde diesmal die Systembeschrei-
bung in zwei Teilsysteme aufgeteilt.

Das erste Teilsystem G umfasste den Anfang der Druckversorgung und hatte den Druck-
sollwert als Eingang und den Druckistwert hinter dem Proportionalwegeventil als Ausgang.
Das zweite Teilsystem G9 hatte den Druckistwert als Eingang und die Drucksensordaten
von der Klappe als Systemausgang. Damit galt G; = G1Gy;, worin ¢ einen Zéhlindex fiir
Modelle aus verschiedenen PRBS-Experimenten darstellt.

Der Grund fiir diese Trennung war die Uberlegung, dass die Druckversorgung unabhingig
vom Arbeitspunkt stets eine sehr dhnliche Dynamik haben diirfte und sich die Nichtlinea-
ritdten des Systemverhaltens hauptsichlich in der Aerodynamik finden lassen miissten.
Desweiteren bietet die Trennung eine feinere Analysemoglichkeit des Systemverhaltens.
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Abbildung 47: G aufgeteilt in die richtungsabhéngigen Varianten Gf (-) und Gy (- -).

Bei der Analyse der PRBS-Versuche zur Identifikation von G; fiel auf, dass dieses ei-
ne richtungsabhéngige Dynamik besa8, d.h. einen Druckanstieg schneller bewerkstelligte
als einen Druckabfall. Dies ist physikalisch plausibel, denn der Ausgang des Systems ist
nah am Proportionalwegeventil, das den Durchfluss steuert. Dieses Ventil fungiert als ei-
ne Drossel zwischen den Druckluftflaschen und dem als Ausgang von G verwendeten
Drucksensor, d.h. mindert den Druck von urspriinglich 10 bar auf den der Druckversor-
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gung vorgegebenen Sollwert. Ein Offnen des Ventils erhoht damit sowohl den Druck als
auch den Volumenstrom am Ausgang von G und dies mit geringer Verzégerung, weil die
Wegstrecke zwischen Ventil und Sensor gering ist. Ein Schlielen des Ventils senkt aber le-
diglich den weiteren Zustrom, wihrend die aufgestaute Luft und der entsprechende Druck
durch die lange und verlustbehaftete Versorgungsleitung abgebaut werden miissen. Daher
geschieht ein Druckaufbau deutlich schneller als ein Druckabbau. Abbildung 47 zeigt die
Frequenzginge der beiden identifizierten Ubertragungsfunktionen, worin Gf die Ubertra-
gungsfunktion fiir einen Druckanstieg und G die fiir einen Druckabbau darstellt.

Aufgrund sehr geringer Stérungen ist die Identifikationsgiite hier sehr hoch, die identi-
fizierten Ubertragungsfunktionen beschreiben das reale dynamische Verhalten also sehr
gut.

Die Untersuchung von G2 ergab dabei ebenfalls ein richtungsabhéngiges Verhalten: Wie-
deranlegevorgénge gingen deutlich schneller vonstatten als Ablosevorgénge. Dies hat wie-
der mit der Druckversorgungsleitung und ihrer verzégernden Wirkung zu tun. Die Aus-
flussgeschwindigkeit des Fluids im Aktuatorkammeraustritt, die wesentlichen Einfluss auf
die Wirkung der Aktuation hat, hingt von der Druckdifferenz zwischen dem Aktuator-
kammerdruck und dem Auflendruck ab. Diese steigt bei Druckerhéhung in der Versor-
gungsleitung ebenso sprunghaft an, féllt allerdings bei Druckminderung entsprechend dem
Druckausgleich zwischen Aktuatorkammer und Umgebungsluft ab. Dieser Druckausgleich
ist aber nicht sprunghaft, sondern an den Massenfluss gekoppelt.

Die fiir Gy identifizierten Dynamiken haben fiir steigende Driicke (G3) teilweise hohe-
re Eckfrequenzen als Gf und fiir fallende Driicke (G5) stets niedrigere Eckfrequenzen
als G . Hierfiir muss eine Deutung vor dem Hintergrund der kurzen Messzeit geschehen:
Aufgrund der begrenzten Druckluftversorgung wihrend eines Fluges und der Anzahl an
zu messenden Aktuationsvariationen konnten die einzelnen Messungen nicht haufig ge-
nug wiederholt werden, um Stérungen und Messungen entweder durch Mittelung oder
durch Mehrfachidentifikation gleicher PRBS-Experimente zu unterdriicken. Eine einzelne
Identifikation ist daher einer gewissen Unschiirfe unterlegen. Daher kann anhand von G35
geschlossen werden, dass die Dynamik der Strémung in etwa der Dynamik der Aktuation
entspricht, letztere also noch etwas beschleunigt werden kénnte, wollte man aerodynami-
sche Effekte isolieren. Im Fall von G scheint die Aktuatorik schneller als die Aerodynamik
zu reagieren, eine Beschleunigung der ersten bréchte also keinen Vorteil.

Da fiir verschiedene PRBS-Experimente Dynamiken identifiziert werden mussten, gibt es
jeweils verschiedene G3; bzw. Gy;.

Aus G; = GE)L . Gé{ entstehen dann die entsprechenden Gesamtstrecken G;, die wie be-
kannt zu einer Modellfamilie zusammengefasst werden. Deren Frequenzginge werden in
Abbildung 48 in grau dargestellt. In schwarz ist der Frequenzgang des Nominalmodells G,
zu sehen. Dieses ist eine Naherung des mittleren Frequenzgangs aller Modellfamilienmit-
glieder.

Ein normiertes Nominalmodell G, = tazGre;l, mit tmar = 3,0 V und €0, = 8,92 V/m
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Abbildung 48: Identifizierte Streckendynamik G; (grau) und nominales Streckenmodell G,
(schwarz). Modellfamilie enthélt Modelle dritter und vierter Ordnung, Nominalmodell ist
dritter Ordnung.

ist die weitere Grundlage der Reglerauslegung. Auerdem wird mit seiner Hilfe ein Unsi-
cherheitsmodell der Form Gy, = G, (1 + w,A) erstellt, wie in den vorigen Kapiteln vorge-
stellt.

5.3.2 Robuste Regelungsauslegung

Die Reglerauslegung wurde mit zwei verschiedenen Verfahren durchgefithrt: Zum einen
mit dem Verfahren auf Basis der koprimen Faktorenzerlegung, zum anderen mit der For-
mulierung eines gemischten Sensitivitétsproblems.

Abbildung 49 zeigt die Frequenzgénge der Sensitivitdt bzw. Fithrungsiibertragungsfunkti-
on (rechts) fiir die beiden ausgelegten Regler. Fiir die genauen Zahlenwerte in den Gewich-
ten siche Anhang C. Obwohl die Herangehensweise beim Entwurf bei beiden Verfahren
sehr unterschiedlich ist, wird ein &hnliches Verhalten erreicht. Aufgrund der dhnlichen
Eigenschaften und der Bevorzugung bzw. Empfehlung des Verfahrens auf Basis einer ko-
primen Faktorenzerlegung aus Kapitel 3 wird im Folgenden nur dieses Verfahren weiter
untersucht.

Anhand von Abbildung 50 sieht man, dass der geschlossene Regelkreis die an ihn gestellten
Anforderungen erfiillt, d.h. keine der Ausgangsgréfien des normierten geschlossenen Re-
gelkreises tliber 1 steigt, somit fiir konstante Eingangs- bzw. Ausgangsstorungen d; = tmaq
bzw. d, = €mqe die GroBen y bzw. u unterhalb von ep,40 bzW. Upmqe bleiben.
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Abbildung 49: Frequenzgénge der Sensitivitdt (links) und Fiihrungsiibertragungsfunktion
(rechts) fiir die Auslegung mittels koprimer Faktorenzerlegung (-) bzw. gemischter Sensi-
tivitdtsformulierung (- -).

5.3.3 Robustheitsuntersuchung

Analog zu Abbildung 50 zeigt Abbildung 51 die zeitlichen Verldufe der Ausginge des
geschlossenen Regelkreises, wenn man in das Unsicherheitsmodell G, zufillige erzeugte
Dynamiken fiir A einsetzt. Es ist zu erkennen, dass alle Regelkreise stabil sind, wenn-
gleich in manchen Féllen die Ausgénge unter 0 fallen oder iiber 1 steigen. Wiirden die der
jeweiligen Realisierung des Unsicherheitselements zugehorigen Ubertragungsfunktionen in
der Realitét auftreten, dann wiirde der Regler also zumindest kurzzeitig StellgroBen au-
Berhalb des zuléssigen Bereichs fordern bzw. wiirde den Regelfehler {iber den als maximal
zuldssigen Wert ansteigen lassen. Dieses Verhalten tréite aber nur bei maximal starken
Storungen auf, wie oben bereits erldutert.

Im Fall der Stellgréfien ist dies kein Problem, da die Stellgroenbeschrankung dafiir sorgt,
dass bei unzulédssigen Anforderungen die zulédssigen Grenzwerte fiir die Stellgréfle ange-
wandt werden. Da alle Stellgrofenplots langfristig auf einen stabilen und zuldssigen Wert
konvergieren, kann hier mittels eines Anti-Windup-Reset-Algorithmus die Regelungsdyna-
mik bei Stellgroienverletzung erhalten werden, d.h. der Regler wird die Stérung ausregeln,
wenn auch etwas langsamer oder unruhiger.

Auch im Fall des Systemausgangs ist diese Grenzverletzung in diesem Umfang kein Pro-
blem, denn zum einen sind die zu erwartenden Stérungen fast immer klein, zum anderen
ist auch hier die Stabilitdt und das letztendliche Einpendeln auf den Zielwert nicht beein-
trachtigt.
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Abbildung 50: Simulation der zeitlichen Verldufe der Ausgénge des normierten geschlos-
senen Regelkreises als Reaktion auf eine sprunghafte Anderung von Eingangs- und Aus-
gangsstorung bei ¢ = 0 s, berechnet mit dem normierten Nominalmodell.

Fiihrt man an diesem Regelkreis die aus Kapitel 3 und 4 bekannte Analyse des kritischen
Verstiarkungsfaktors Ky durch, der im Unsicherheitsmodell G, = G/, (1 + KgritwoA)
eingefithrt werden miisste, um den geschlossenen Regelkreis zu destabilisieren, so findet
man Kj,;; = 2,82. Bezliglich der modellierten Unsicherheit ist der geschlossene Regelkreis
also robust und besitzt eine grofie Stabilititsreserve.

5.3.4 Auslegung der Armarkov-Parameter

Neben den PRBS-Experimenten wurden auch Experimente vorgenommen, in denen die
Aktuation mit einem Rauschsignal aus normalverteilten Zufallszahlen um einen gewissen
Basispegel herum perturbiert wurde. Der Vorteil eines solchen Aktuationssignals liegt in
seiner gleichméBigeren spektralen Leistungsdichte. Da auch der Armarkov-Algorithmus
fiir die Identifikation seines Systemmodells auf ein verrauschtes Testsignal angewiesen ist,
konnten diese Versuche als Offlinebenchmark zur Einstellung der Armarkov-Parameter
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Abbildung 51: Auswahl zeitlicher Verldufe der Ausgénge der unsicheren normierten ge-

schlossenen Regelkreise als Reaktion auf eine sprunghafte Anderung von Eingangs- und
Ausgangsstorung (bzw. Fithrungsgrofe).

genutzt werden.

Dabei wurde der Algorithmus offline, d.h. in einer Simulationsumgebung, mit Aktuations-
und Messwerten aus dem Rauschexperiment versorgt, als wére er in einem tatséchlichen
Experiment. Eine Parameterstudie wie in Kapitel 4.5 geschildert ergab dann die fiir den
Versuch geeigneten Armarkov-Parameter, wie in Tabelle 4 dargestellt. Das Giitekriterium
war in dieser Studie die Nachbildungsgiite des Nominalmodells G, d.h. ein Vergleich des
durch den Armarkov-Algorithmus identifizierten Frequenzgangs mit dem aus den PRBS-
Experimenten identifizierten Frequenzgang. Zur Gewinnung eines Frequenzgangs aus den
Markov-Parametern wurde dabei der Eigensystem-Realisierungsalgorithums [30] verwen-
det, der aus Impulsantworten ein Zustandsraummodell erzeugen kann.

Abweichend vom Vorgehen in Kapitel 4 wurden die Parameter jigrm c und ngpm, nicht aus
der Simulationsstudie iitbernommen, sondern auf gréfiere Werte gesetzt, die in der Simu-
lation noch gute Ergebnisse zeigten. Dies erfolgte in der Erwartung, dass man bei einem
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y’arm 8 )U‘G/V""l,c 10
Parm 2 | Parm,c 9
Narm | 0 | Narme | 6
aarm 170 aamm,c 170

Tabelle 4: Armarkov-Parameter.

komplexeren Storungsverhalten, wie es in einem Freiflug zu erwarten ist, gewissermafien
”Parameterreserven” einbauen konnte, so dass eine komplexere Reglerstruktur entstehen
kénne.

Mit den gefundenen Parameterwerten zeigte der Armarkov-Algorithmus in der Simulation
hervorragende Stérungsunterdriickungseigenschaften und Fithrungstreue, auch bei hoher-
en Offsetwerten fiir die aufgeprigte Ausgangsstorung.

5.4 Experimentelle Ergebnisse

Mit den oben ausgelegten Reglern wurden in Flugversuchen verschiedene Experimente
zur Stérungsunterdriickung und dem Fiithrungsverhalten durchgefithrt. Dabei wurde ins-
besondere untersucht, wie der lineare, robuste Regler mit Storungen hinsichtlich der Flug-
geschwindigkeit, einer Anderung des Anstellwinkels oder des Klappenwinkels umgeht.

Da zwischen den ersten Messfliigen, die der Aufnahme der stationéren Karte und der Mes-
sung der ersten Sprungversuche dienten und den Regelungsversuchen der Versuchsaufbau
verandert wurde, unterscheiden sich die beiden stationdren Karten signifikant. Die Karte
in Abbildung 46 wurde nun durch die Karte in Abbildung 52 ersetzt.

Der Unterschied im Messbau war nétig, weil in der zweiten Flugserie ein Handschuh tiber
dem Hauptfliigel mit zusétzlichen Sensoren das Druckprofil iiber dem Hauptfliigel mit mes-
sen sollte, vgl. Abbildung 44. Die Sensoren waren aufgrund von Lieferschwierigkeiten fiir
die erste Flugserie nicht zur Verfligung gestanden. Die geénderte stationdre Karte dnder-
te jedoch nichts Wesentliches an der Streckendynamik, wie durch erneut durchgefiihrte
Sprungversuche gesichert wurde.

5.4.1 Armarkov-Regler

In Versuchen mit dem Armarkov-Regler wurde die Regelgréfie bzw. ein definiertes Regel-
fehlersignal e(t) = w(t) —y(t) als MaBsignal verwendet. Die erwartete Energieminimierung
des Mafisignals sollte gutes Fithrungsverhalten erzeugen. Dies war in numerischen Vor-
untersuchungen (siehe Kapitel 4.5 und 5.3.4) an verschiedenen synthetischen Systemen
bereits gelungen.

Im Experiment gelang es nicht. Das Hauptproblem bei der Umsetzung im Experiment ist
dabei die Identifikation bzw. die Abbruchbedingung fiir dieselbe. Die Giite der Identifi-
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Abbildung 52: y; in Abhéngigkeit von u fiir us = 95 km/h.

kation war im Experiment sehr schlecht und will man regeln, muss man, wie in Kapitel
2.2 beschrieben, die Identifikation stoppen und in den Regelmodus iibergehen. Wenn aber
zum Zeitpunkt des Ubergangs ein System mit falschen Eigenschaften identifiziert wurde,
erhdlt man auch ein entsprechend schlechtes Regelverhalten.

In Simulationen hat sich der genaue Zeitpunkt des Umschaltens zur Regelung zwar auch
als einflussreich auf den Regelerfolg gezeigt, aber nach einer gewissen, kurzen Zeitspanne
waren alle Identifikationsergebnisse, obwohl unterschiedlich, gut genug fiir eine Regelung.
Im Experiment jedoch konnte keine gesicherte Konvergenz in einen Bereich brauchbarer
Modelle erzielt werden. Nach den ersten Fehlschlégen im Flugversuch wurden die Para-
meterwerte erhdht, um einer vermutet hoheren Komplexitdt Rechnung zu zollen. Doch
auch die erh6hten Parameterwerte zeigten wenig stabiles Identifikationsverhalten. Dabei
war es unerheblich, ob man der Identifikation einen fixierten Zeitraum zugestand oder ein
Umschaltkriterium verwendete. Ein solches wurde basierend auf der Annahme von Kon-
vergenz definiert: Wenn die Identifikation konvergiert, so kann man das an abnehmenden
Verdnderungen in den Markov-Parametern erkennen, also am abnehmenden Betrag ¥;p
des Gradientenvektors der Markov-Parameter (vgl. Gleichung 56). In den Vorsimulationen
hatte sich dies als geeignetes Kriterium herausgestellt, wie in Kapitel 4.5 und 5.3.4 gezeigt.

Im Experiment zeigte sich jedoch, dass die Zeit, bis dieses Kriterium erreicht wurde, und
die dann erzielte Streckengiite stark schwankten. Abbildung 53 zeigt den zeitlichen Verlauf
zweier Glitemafie U;p wahrend zweier Versuche mit identischen Armarkov-Parametern.
Die anfanglichen Nullwerte stammen aus einer Wartezeit fiir den Algorithmus, wihrend
der die Vektoren mit Werten besetzt werden, bevor der Identifikationsalgorithmus sie
verarbeitet.
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Abbildung 53: Verlauf der Hankelgradienten W;p wéihrend zweier Versuche mit identi-
schen Armarkov-Parametern. Die Identifikationsphasen sind jeweils deutlich unterschied-
lich lang.

Das Umschaltkriterium bestand beide Male in einer Umschaltung bei Unterschreiten von
n = 1075. Das Kriterium wurde unterschiedlich schnell ausgeldst, wobei es auch Versionen
gab, in denen das Kriterium tiberhaupt nicht ausgelést wurde, was darauf hindeutet, dass
die Wahl von 10 bereits recht streng war.

Die zu den Féllen zugehorigen identifizierten Strecken wurden mittels des Eigensystem-
Realisierungsalgorithums [30] in Zustandsraummodelle umgewandelt. Abbildung 54 zeigt
die Amplitudengénge der Systemmodelle der jeweils zum Umschaltzeitpunkt identifzierten
Modelle aus den bereits in Abbildung 53 vorgestellten Experimenten.

Die vom Armarkov-Algorithmus identifizierte Systemdynamik ist von der des oben identi-
fizierten Nominalmodells deutlich verschieden. Selbst untereinander unterscheiden sich die
beiden Systemmodelle sehr stark. Thr stationérer Verstarkungsfaktor liegt zwei Grofen-
ordnungen auseinander, ihre Eckfrequenz eine Gréfienordnung. Auf Basis dieser Modelle
ist es nicht moglich, geeignet zu regeln.

Entsprechend gelangen auch lediglich die Auftriebsmaximierungsversuche, bei denen die
Regelgrofie minimiert werden sollte, was durch Zuriicknahme der Aktuation auch geschah.
Die Fithrungsversuche misslangen, wobei die Regelgréfie zwar immerhin in die richtige
Richtung gesteuert wurde, aber weder den Regelfehler minimierte, noch einen deutlichen
Zusammenhang zwischen Sollgrofie und verbleibendem Regelfehler erkennen lief3.

Die Ursache fiir dieses Verhalten ist wohl zum einen in der unzureichend breitbandigen
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Abbildung 54: Amplitudengénge der identifizierten Systemmodelle im Vergleich zum oben
identifizierten Nominalmodell (schwarz).

Aktuation zu suchen, zum anderen in der Physik der Aktuation selbst. So sind zum einen
die Aktuatoren relativ langsam und nicht in der Lage, ein breitbandiges Aktuationssignal
zu erzeugen. Zum anderen erzeugen sie ein durch die Stellgréfie amplitudenmoduliertes
sinusoidales Signal in der Stromung, das sich deutlich in den Sensoren und der Regelgrofie
niederschlagt. Ein Identifikationsalgorithmus wird hier aber dazu neigen eine Resonanz
in der Stromung zu detektieren, die lediglich ein Artefakt der regelungstechnischen Ab-
straktion der Stellgrée ist und keine Verstirkung einer bestimmten Frequenz, denn jede
Stellgrofienfrequenz erzeugt in der Stromung die als vermeintliche Resonanz erkannte Fre-
quenz.

5.4.2 Fiihrungsverhalten mit robustem Regler

Anhand von SollgroBenspriingen bei us = 95 km/h wurde das Fiihrungsverhalten des
Reglers auf Basis des Verfahrens von McFarlane und Glover im Flug untersucht. Abbil-
dung 55 zeigt einen solchen Zeitschrieb. Die SollgréBe lag zu Beginn des Experiments
niedriger als physikalisch realisierbar, was ein Test fiir den Anti-Reset-Windup darstellt.
Diese anfangliche, physikalisch fiir die Regelgréfle nicht realisierbare Sollgrofie sorgte dank
des Anti-Reset-Windup nicht fiir eine Integration im Regler, so dass dieser seine geplante
Dynamik und damit Reaktivitat erhielt. Sobald eine physikalisch realisierbare Sollgrofie
vorgegeben wurde, konnte diese vom Regler innerhalb von weniger als 0,5 s erreicht wer-
den.
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Abbildung 55: Fiihrungsverhalten des geschlossenen Regelkreises im Experiment anhand
von SollgroBenspriingen bei us, = 95 km/h. RegelgroBe y; (-) und w (gestrichelt) sind im
oberen Plot dargestellt, StellgroBe u (schwarz) und der tatsichliche angelegte Druck pjs:
(grau) im unteren Plot.

5.4.3 Storungsunterdriickung mit robustem Regler

Zur Untersuchung der Stérungsunterdriickung wurden verschiedene Experimente durch-
gefithrt. Da im Gegensatz zum Fiithrungsexperiment weniger der genaue Sollwert, sondern
die Unterdriickung von Stérungen relativ zum Arbeitspunkt interessant sind, wurde der
Sollwert nun nicht mehr vorgegeben, vielmehr wurde er mit einer Tiefpassfilterung aus
der aktuellen Regelgrofe errechnet. Dazu wurde ein Filter zweiter Ordnung mit einer Eck-
frequenz von 2 rad/s verwendet. Diese Eckfrequenz wurde willkiirlich gewéhlt und kann
an bestimmte flugdynamische Wiinsche angepasst werden. Die Kombination von direkt
gemessener und per Tiefpass gefilterter Regelgrofie ermoglicht die unterschiedliche Inter-
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Versuch | gesteuert in V2/m? | geregelt in V2/m?
1 0,0099 0,0081
2 0,0346 0,0239
3 0,0448 0,0318

Tabelle 5: Varianzen der RegelgroBensignale von gesteuertem und geregeltem Zeitschrieb-
teil im Vergleich, uo, = 95 km/h.

pretation von Frequenzbereichen in der RegelgroBe®?.

Zunachst wurde untersucht, ob ein Regler im Vergleich zu einer Steuerung Stérungen
unterdriickt. Dazu wurde die Aktuation zunéchst fiir 10 s mit konstanten Parametern
betrieben und danach fiir 10 s der Regler eingeschaltet. Der Sollwert des Reglers wurde
mittels des oben beschriebenen Fiihrungsfilters erzeugt, d.h. die Aufgabe des Reglers war
es in diesem Experiment, das von der Steuerung vorher erreichte Niveau der Strémung wei-
terhin zu halten. Dabei zeigte sich, dass die geregelten y; eine geringere Varianz aufwiesen,
als die Messwerte aus den gesteuerten Versuchsteilen, wie in Tabelle 5 dargestellt.

Wihrend der Flugversuche lagen sehr ruhige atmosphérische Bedingungen vor. Das Sen-
sorrauschen und die Signalanteile durch die Aktuation bringen ein gewisses Grundniveau
in die Varianz mit ein, so dass hier ein Fall von Flugbedingungen mit niedrigen Stérun-
gen und vergleichsweise hohem Anteil an nicht regelbarem Messrauschen vorliegt. Es kann
daher angenommen werden, dass die Storungsunterdriickung bei unruhigeren Flugbedin-
gungen noch deutlicher hervortreten wiirde.

Abbildung 56 zeigt ein Experiment, bei dem die Fluggeschwindigkeit nach Einschalten des
Reglers iiber die Restdauer des Experiments erhoht wurde®?. Der Regler hilt den Sollwert
iiber die gesamte Dauer des Experiments, trotz der geinderten Anstrombedingungen. Bei
hoheren Fluggeschwindigkeiten neigt die Stromung stérker zum Anliegen, was auch in der
reduzierten Stellgrofe zum Ausdruck kommt. Da die Regelung jedoch kausal arbeitet, ist
sie zwangslaufig immer etwas langsamer, als die Stérung selbst. Dadurch kann diese immer
zuerst auf die Regelgrofle wirken, bevor dies vom Regler versucht wird zu kompensieren.
Da die SollgréBe aber aus der tiefpassgefilterten Regelgrofie entsteht, bleibt so bei einer
rampenformigen Storung ein kleiner Regelfehler erhalten, der zu einem Gleiten der Soll-
grofle fithrt. Bei einer aus der Flugsteuerung entstehenden Sollgréfle wiirde dieses Gleiten
nicht auftreten. Eine solche stand allerdings nicht zur Verfiigung.

Ein analoges Experiment mit Absenken der Fluggeschwindigkeit zeigte entsprechende Er-
gebnisse.

39Es sind auch Mischdefinitionen denkbar und iiber die Verwendung von FiithrungsgréBenfiltern, in die
noch andere Grofien der Flugzeugsteuerung Eingang finden, lassen sich negative Effekte der Mischdefinition
auf die Flugdynamik kontern.

“Die Kontrolle der Geschwindigkeit wurde vom Testpiloten anhand eines eingebauten Tachometers
vorgenommen. Die die Umrechnungsformel von der Spannung des Tachometers auf die Fluggeschwindigkeit
zum Zeitpunkt der Erstellung dieser Arbeit nicht verfugbar war, sind hier die Spannungen angegeben. Diese
héngen immerhin monoton und eindeutig mit der Fluggeschwindigkeit zusammen.
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Abbildung 56: Experiment zum Stérungsverhalten bei langsamer Anderung der Flugge-
schwindigkeit von us = 95 km/h auf 100 km/h. Die senkrechten Linien markieren den
Einschaltzeitpunkt des Reglers

Um nun auch die Stérungsunterdriickung bei hoherfrequenten Stérungen zu testen, wurde
der Anstellwinkel nach einer anfinglichen Einschwingzeit fiir das Sollsignal von ¢t = 3 s
sinusoidal variiert, wie in Abbildung 57 dargestellt. Der Regler kann die Stérungen stark
déampfen, obwohl diese mit 1 — 2 rad/s schon nahe an der Bandbreite der Sensitivitét lag.
Auch das SollgroBenfilter, das ja eine Eckfrequenz von 2 rad/s aufweist, fithrt zusétzlich
noch mit einer eigenen Phasenverschiebung zu einer zusétzlichen Stérung, so dass davon
ausgegangen werden kann, dass die hier gewahlte Storungsfrequenz den Regelkreis hoch
belastet. Die dennoch erzielte Dampfung auch bei hohen Anstellwinkelschwankungen ist
ein Beleg fiir den Nutzen der Regelungstechnik zur Stérungsunterdriickung. Zum Vergleich:
Messschriebe von Stérungsexperimenten ohne Regelung lassen etwa drei- bis fiinfmal so
hohe RegelgroBenschwankungen erwarten.

Ein dhnliches Experiment, nun mit nichtperoidischen, schnellen Anderungen des Anstell-
winkels zeigt Abbildung 58. Der Regler gleicht die Stérungen aus und hilt die Regelgrofie
auf dem durch die Sollgréie vorgegebenen Niveau.
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Abbildung 57: Experiment zum Storungsverhalten bei sinusoidaler Verdnderung des An-
stellwinkels.

In einem weiteren Experiment wurde der Winkel der Landeklappen um jeweils 10° vermin-
dert bzw. wieder erhoht. Dies hatte grofleren Einfluss auf den Auftrieb als die Aktuation
auszugleichen imstande war, so dass hier die Regelung die Aktuation maximal ansteu-
erte, ohne den Sollwert halten zu konnen. Der Sollwert war durch die Riicknahme des
Klappenwinkels von 16° auf 6° aus dem Bereich des mit dieser Aktuation Erreichbaren
gerutscht, zumal die Aerodynamik hier auch nicht mehr sensitiv fiir die Aktuation war,
da die Strémung schon von selbst anlegte. Fiir kleine Anderungen des Klappenwinkels
blieb die Sensitivitit augenscheinlich?! noch erhalten. Da es aber keine Messsignale vom
tatséchlichen Klappenwinkelstand gab, ldsst sich dies nicht mit den Zeitschrieben korrel-
lieren und auf eine Darstellung soll hier verzichtet werden.

Eine selbstitige Korrektur der aerodynamisch negativen Auswirkungen von Klappenfehl-
stellungen kann mittels Stromungskontrolle also nur bedingt geschehen. Fiir einen solchen
Fall miisste man tiber andere Aktuationskonzepte nachdenken, z.B. solche die in der Lage

4'”Augenscheinliqh” bedeutet hier, dass sowohl Testpilot als auch der Autor dies wéhrend des Fluges
durch gleichzeitige Uberwachung beobachten konnten.
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Abbildung 58: Experiment zum Storungsverhalten bei nichtperiodischer Verédnderung des
Anstellwinkels.

wiéren, eine virtuelle Profilverdickung zu erzeugen.

5.5 Zusammenfassung

Auch in Flugversuchen hat die bisher verwendete Methodik Erfolg gehabt.

Im Vergleich zu den vorigen Experimenten wurde eine dritte Regelgréfie getestet: Eine
per Kalman-Filterung erzeugte Steigung eines Druckprofils als Maf fiir den Auftrieb. Das
erhaltene Messsignal hatte dabei noch bessere Signal-Rausch-Eigenschaften als die bisher
verwendeten Druckintegrationen bzw. Differenzdrucksignale.

Erneut geniigte ein Modell niedriger Ordnung zur Beschreibung der Dynamik fiir die
Reglerauslegung.

Ein Armarkov-Regler konnte trotz Voruntersuchungen im Experiment keine zufrieden stel-
lenden Ergebnisse liefern. Sein Einsatz kann aufgrund der Beschrénkungen der Problem-
stellung nicht empfohlen werden, zumal der Hauptgrund fiir seinen Einsatz, die schnel-
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le Reglergewinnung ohne vorherige langwierige Systemidentifikation durch die prinzipiell
bekannte Systemdynamik wegfillt?? und nur noch der Nachteil der Notwendigkeit einer
Online-Identifikation und deren generelle Unsicherheit bleiben.

Die linearen robusten Regler ergaben ein gutes Fiihrungs- und Stérungsunterdriickungs-
verhalten. So reduzierte die Regelung das Stérniveau in der Regelgrofe im Vergleich zu
einer Steuerung und konnte mit Schwankungen in Anstellwinkel und Fluggeschwindigkeit
umgehen. Dieses Verhalten geschah vor dem Hintergrund eines Arbeitsbereichs, fiir den
der Regler urspriinglich nicht ausgelegt war, was die Hypothese der Robustheit des Reglers
einerseits und eines linearen bzw. nur schwach nichtlinearen Verhaltens der Stromungsdy-
namik andererseits deckt.

“2In den vergangenen Kapiteln 3, 4 und diesem Kapitel konnten jeweils sehr dhnliche Systemdynamiken
identifiziert werden, so dass man davon ausgehen kann, bei einem Hochauftriebssystem ein Tiefpassverhal-
ten niedriger Ordnung vorzufinden. Auf dieser Annahme baut auch das in Kapitel 6 eingefiihrte vereinfachte
Reglerauslegungsverfahren.
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6 Vergleich und Fazit

6.1 Vergleich der Experimente

Die hier vorgestellten Experimente haben drei in ihrer Komplexitidt und Anwendungsnéhe
unterschiedliche Fille abgedeckt. Obwohl Strémungen sensitiv fiir Anderungen der Kon-
figuration oder der Randbedingungen sind, zeigen sich in den drei Experimenten — und
in anderen, hier nicht vorgestellten Féllen — gewisse Gemeinsamkeiten. Diese konnen ge-
nutzt werden, um fiir den weiteren praktischen Einsatz relevante, allgemeine Aussagen zu
treffen.

Zunéchst féllt auf, dass in allen drei Féllen zur Modellierung des Systemverhaltens Glei-
chungen niedriger Ordnung ausreichten. Dies ist durchaus erstaunlich, wenn man bedenkt,
dass hier eine im Wesentlichen zweidimensionale Spaltklappenkonfiguration, eine dreidi-
mensionale Spaltklappenkonfiguration und eine schwach dreidimensionale Wélbklappen-
konfiguration verglichen werden. Man sollte annehmen, dass solche gravierenden geome-
trischen und aerodynamischen Unterschiede sich in unterschiedlicher Modellkomplexitét
niederschlagen bzw. sich wenigstens durch die Klappenkonfigurationen voneinander un-
terscheiden. Dies ist jedoch nicht der Fall. Es scheint, als ob das Wiederanlegen einer
Stromung fiir eine Fliigel-Klappen-Konfiguration allgemein mit einem Modell niederer
Ordnung beschreibbar ist.

Die spezifischen Parameter dieses Modells unterscheiden sich dabei natiirlich, d.h. die
stationdren Verstdrkungsfaktoren und die Eckfrequenzen sind fiir jedes Problem anders.
Fiir ein Modell niedriger Ordnung sind diese jedoch leicht zu bestimmen, wie noch gezeigt
wird.

Die Unterschiede in den stationdren Verstdrkungsfaktoren haben im Wesentlichen zwei
Ursachen.

Zum einen sind sie versuchsimmanent, da Sensoren unterschiedlicher Bauart natiirlich un-
terschiedliche Messspannungen liefern und in jedem Versuch auch eine andere Regelgrofie
verwendet wurde: Im zweidimensionalen Versuch eine Linienlast, im dreidimensionalen
Versuch eine Synthese aus Differenzdriicken und im Flugversuch eine mittels einer Kalman-
Filterung geschétzte Steigung eines Druckprofils. Diese basieren zwar alle auf derselben
physikalischen Messidee der Druckmessung bzw. der Aquivalenz von Druck auf der Trag-
fliche und Auftrieb, stellen aber doch unterschiedliche Interpretationen der Messsignale
dar.

Zum anderen unterscheiden sich die Konfigurationen in ihren erzeugten Auftrieben, ih-
ren Auftriebsbeiwerten und ihrer Rezeptivitdt der Anregung gegeniiber, gerade auch im
Verhéltnis zu Auftriebsbeiwerten. So ist es entscheidend, welchen Grundauftrieb die ab-
geloste Stromung noch erzeugt und wie stark die Ablésung im untersuchten Punkt ist,
will man vorhersagen, wie stark die Aktuation wirkt. Die Experimente an den verschie-
denen Konfigurationen zeigen, dass die Verstarkungsfaktoren stark von der Fliigel- und
Klappengeometrie abhingen und deshalb nicht ohne Versuche vorab bestimmt werden
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Experiment Ck fa Nwirbel Weck St(weck)
2D 0,168 m | 75 Hz 45 10 rad/s 0,009
3D (innen) | 0,10 m | 200 Hz 50 30 rad/s | 0,007
3D (aufilen) | 0,08 m | 200 Hz 60 25 rad/s | 0,004
Flug 0,12m | 125 Hz 26 30 rad/s 0,022

Tabelle 6: Vergleich der Eckfrequenzen und der fiir Wiederanlegen charakteristischen Dy-
namiken verschiedener Experimente.

konnen. Allgemeine, {iber die Experimente tibergreifende Aussagen, sind hier daher nicht
zu treffen.

Die Unterschiede in den Eckfrequenzen sind ebenfalls durch die unterschiedlichen Geo-
metrien, Klappenvarianten und auch Stérungsniveaus der Stromung zu erkldren. So zeig-
te sich, dass die zweidimensionale Strémung schneller auf Aktuation reagierte, also sich
schneller wieder anlegte bzw. abldste, als die dreidimensionale. Die Strémung um den Se-
gelflugzeugfliigel war jedoch schneller als beide, wenngleich langsamer als eine numerisch
untersuchte Stromung an einer Spaltklappenstromung mit massenstromneutralem Ausbla-
sen [28]. Vergleicht man die fiir ein Wiederanlegen der Stromung zu erzeugende Anzahl
an Wirbeln Nyyibel durch Vergleich der Wiederanlegezeit anhand der identifizierten Eck-
frequenz mit der Aktuationsfrequenz, so erhélt man die Tabelle 6, in der zum Vergleich
die Strouhalzahl der Eckfrequenz bezogen auf die jeweilige Klappensehnenlédnge mit an-
gegeben ist. Die angegebenen Werte fiir Nyibe sind leider nur Abschétzungen, da eine
einheitliche Definition, wann der stationdre Zustand erreicht wurde, nicht getroffen werden
kann.

Alle Zeitschriebe zeigen ein Verhalten mit zwei erkennbaren Dynamiken: Einer schwachen
langsamen Dynamik und einer starken schnellen Dynamik. Dabei unterscheidet sich die
Auspriagung der schwachen Dynamik zwischen den Versuchen, allerdings nie so, dass sie die
Dominanz der schnellen Dynamik herausfordern kénnte. D.h. die Zeitschriebe zeigen alle
einen linearen schnellen Anstieg, dessen Steigung abnimmt, je ndher der Messwert an den
zu erwartenden stationdren Wert kommt. Zusatzlich iiberlagert existiert ein langsamer,
flacher Anstieg, der erst nach Abklingen des schnellen Anstiegs sichtbar wird. Dessen Stei-
gung ist beim zweidimensionalen Versuchsaufbau erkennbar, aber sehr schwach, beim drei-
dimensionalen Versuchsaufbau gerade noch erkennbar und beim Flugversuchsaufbau am
deutlichsten. Deshalb ist die Ordnung der identifizierten Modelle beim Flugversuchsauf-
bau auch héher als bei den beiden anderen Versuchen, wenngleich auch hier die Ordnung
reduziert werden konnte, ohne dass die Robustheit davon gefdhrdet wére. In den bei-
den anderen Fillen ist die langsame Dynamik zu schwach, als dass ihre Identifikation die
Modellgiite nennenswert beeinflussen wiirde (vlg. hierzu auch Kapitel 3 bzw. Abbildung
11).

Weswegen sich die Nyyirbel S0 unterscheiden, lasst sich ohne umfangreiche weitere Messun-
gen nicht kldren, allerdings ist zu vermuten, dass die Stromung um die passiv optimierte
dreidimensionale Konfiguration ”steifer” ist, als um die in &hnlichem Umfang optimierten
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anderen Geometrien.

Beim Flugversuch wiederum konnte der hohere Turbulenzgrad die Instabilitdten in der
Stromung leichter anregbar gemacht haben. Dies wird dadurch unterstiitzt, dass die iden-
tifizierten Eckfrequenzen im Flugversuch tiber denen in vorab durchgefithrten Windkanal-
versuchen lagen, obwohl in beiden Fillen das gleiche Profil mit der gleichen Sehnenlénge
bei gleichen Stromungsgeschwindigkeiten verwendet wurde.

Eine finale Klarung der Ursache der unterschiedlichen Eckfrequenzen kann hier nicht ohne
weitere umfangreiche und vergleichende Messungen erfolgen, in denen das Stromungsge-
schehen umfassend und von moglichst vielen Richtungen bzw. Messideen her erfasst wird.
Dabei miissen die verschiedenen Messmethoden zusammenarbeiten, um ein zeitaufgelostes
und moglichst komplettes Bild der Vorgénge zu liefern. Dies liegt allerdings auflerhalb der
in dieser Arbeit angesprochenen Aufgabenstellung.

Mit Hinblick auf die Umsetzung in industriellen Konfigurationen ist die Kldarung jedoch
nicht entscheidend, da jede Konfiguration sowieso komplett neu vermessen werden muss,
die notwendigen Informationen fiir die Reglerauslegung also zur Verfiigung stehen wer-
den. Dariiber hinaus sind die Variationen jeweils innerhalb einer Gréfienordnung, kénnten
also mittels einer konservativen Abschétzung gut angenéhert werden, wobei verbleibende
Unsicherheiten iiber die Robustheit des entworfenen Reglers aufgefangen werden.

Welche Regelgrofe fiir eine Auftriebsregelung verwendet wird, scheint — solange sie druck-
basiert ist — fiir den Regelerfolg nicht relevant zu sein. Wichtig ist lediglich, dass sie
zeitlich hinreichend aufgelost ist. Diese zeitliche Auflosung sollte hoch genug sein, um
die Stromungsdynamik — reprisentiert durch die Eckfrequenz — zu erfassen®?; in den hier
gezeigten Beispielen im Bereich {iber ~ 500 rad/s.

Die Betrachtung der Zeitskalen in Tabelle 6 ldsst nun auch die niedrige Modellordnung
plausibel erscheinen: Selbst wenn der Haupttreiber fiir das Anlegen der Strémung die
durch die Aktuation erzeugten grofien Wirbelstrukturen wéren, so bendtigt es eine grofie
Anzahl an Wirbeln, bevor die Stromung wieder anlegt. Uber den Zeitraum des Anlegens
der Stromung betrachtet bilden Entstehen und Abschwimmen eines einzelnen Wirbels ein
kurzes Ereignis. Dieser einzelne Wirbel erzeugt direkt keine bleibende Druckabsenkung auf
der Saugseite, sondern indirekt iiber das Entrainment von Fluid aus der Grenzschicht, was
die Scherschicht néher an die Tragflichenoberfliache zieht. Das erfordert aber die Beschleu-
nigung von bis dahin im Vergleich zur Auenstromung ruhendem Fluid, was ein tendenzi-
ell langsamerer Prozess als die direkte Druckdnderungswirkung des Wirbels selbst ist, da
dafiir Massen bewegt werden miissen, anstatt nur Druckinformationen zu transportieren.

Die Anderung des mittleren Druckfeldes iiber den Fliigel ist insofern das Aggregat zahlrei-
cher Prozesse und zeigt als solches ein langsameres Anwachsen, entsprechend dem jewei-
ligen Einzelbeitrag eines Wirbels. Solche Prozesse lassen sich n&herungsweise mit einem
Modell niedriger Ordnung gut beschreiben.

43Natiirlich miissen auch Aliasingeffekte unterdriickt werden. Da dies aber messtechnische Grundlagen
sind, sollen sie hier nicht weiter vertieft werden.
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Dies wird auch durch die Kiissner-Funktion unterstiitzt, die die Dynamik des Auftriebs-
aufbaus bei Anderung des Anstellwinkels beschreibt [9]. Hier ist die Physik durchaus
vergleichbar, da die Dynamik bei diesem Vorgang durch den verzogerten Aufbau von
Wirbeln auf der Tragfliche entsteht.

In guter Naherung kann die nichtlineare Kiissner-Funktion mit einem Modell erster Ord-
nung®* beschrieben werden, bei dem die Zeitkonstante von der Fliigelstreckung, der Mach-
zahl und der Fluggeschwindigkeit abhéngt [50].

Zum Themenkomplex der Dynamik gehort auch die Frage nach der notigen Aktuations-
geschwindigkeit und der notigen Reglergeschwindigkeit. Hier haben numerische Untersu-
chungen [28] gezeigt, dass ein zu schneller Regler seinem eigenen Aktuationssignal entge-
gen arbeiten wiirde, wodurch die physikalische Grundlage des Auftriebsgewinns zerstort
wiirde. Die maximale Reglergeschwindigkeit wird daher fiir ausblasende Aktuation durch
die minimale Abtastzeit des Reglers in Hohe einer Aktuationsperiode begrenzt, also von
Ts,Regler,max = 1/fa = 277/0-)(1‘

Die effektive Bandbreite des Reglers ist jedoch noch geringer. Ein Regler, der hohe Stellein-
griffe im Frequenzbereich seiner Samplingfrequenz forderte, wiirde damit in einem Bereich
operieren, in dem die Stromung gar nicht auf die schnellen Wechsel reagieren kénnte,
selbst wenn man ein Aktuationssystem hétte, das diese schnellen Wechsel umsetzen konn-
te. Das Anlegen bzw. Ablésen der Stromung bendétigt Zeit und auch wenn man es in einem
gewissen Mafl beschleunigen kann, ist dieser Beschleunigung doch eine Grenze gesetzt.
Gliicklicherweise ist eine so schnelle Regelung auch gar nicht notwendig, sind doch die
Flugzeuge, fiir die ein solches System in Frage kommt, in der Regel in der Gré8enordnung
von 10° kg schwer und stellen damit selbst Tiefpasssysteme mit niedriger Eckfrequenz
dar, die schnellen Anderungen der Aerodynamik nicht folgen kénnen. Eine Bandbreite
des offenen Regelkreises im Bereich von 30 — 60 rad/s scheint daher zur Stérungsunter-
driickung ausreichend. Eine solche wurde teilweise bereits in den vorliegenden Versuchen
verwirklicht.

Abbildung 59 zeigt die bei verschiedenen Flughohen zu erwartenden Storungsspektren
das sogenannte Dryden-Spektrum — in der Luftstromung, wie sie von einem mit einer
Geschwindigkeit von 95km/h fliegenden Flugzeug erfahren werden wiirden. Als Regler
wurde dabei der im Flugversuch eingesetzte Regler aus Kapitel 5 verwendet und fiir die
Wirkung der Luftstromung auf den Auftrieb wurde eine Naherung der Kiissner-Funktion
wie bei [50] beschrieben verwendet.

Die im Flug auf das Flugzeug wirkenden Storungen der Anstrémung werden fiir nied-
rige Frequenzen — also langwellige Storungen — gut geddmpft. Dies gilt bis in niedrige
Flughthen. Knapp iiber dem Boden wird der Frequenzinhalt des Dryden-Spektrums je-
doch auch bei mittleren Frequenzen so stark, dass die Storungsunterdriickung sich ver-
schlechtert. Allerdings werden selbst fiir eine FlughShe von unter 10 m die Stérungen um

“Dieses Modell hat die Ubertragungsfunktion Gy(s) = ﬁ mit T = 57—

Fliigeltiefe und T einen Faktor zwischen 2 und 6 darstellen.

T*, worin ¢ die mittlere
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Abbildung 59: Storungsspektrum G,(s) nach Dryden (oben) fiir verschiedene Flughohen
und das mit dem in Kapitel 5 ausgelegten Regler und einer Naherung der Kiissner-Funktion
G (s) unterdriickte Stérungsspektrum (unten) fiir eine Fluggeschwindigkeit von e, =

95km/h.

mindestens 70% geddmpft, was immer noch ein bedeutender Zugewinn an Komfort und
Sicherheit ist.

Fiir groflere Passagierflugzeuge veréndert sich das Dryden-Spektrum, indem es sich etwas
ins Hochfrequente verschiebt. Allerdings ist durch die groflere Fliigeltiefe und die hohere
Machzahl auch die Tragheit der Wirbelbildung iiber den Tragflichen hoher, so dass sich
auch hier keine Notwendigkeit fiir einen schnelleren Regelkreis ergibt.

6.2 Vorschlag eines Verfahrens zur schnellen Reglerauslegung

Im Folgenden soll nun ein vereinfachtes Verfahren zur schnellen Reglerauslegung vorge-
stellt werden. Die hier gezeigten Schritte sollen einfach nachzuvollziehen und schnell durch-
zufithren sein, so dass auch Anwender mit geringen regelungstechnischen Vorkenntnissen
eine Auftriebsregelung entwerfen kénnen. Das Verfahren basiert auf einer Streckeniden-
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tifikation durch graphische Bestimmung von Verstdrkungsfaktor und Zeitkonstante einer
Sprungantwort und einer rechnerischen Bestimmung von Koeffizienten eines PIT}-Reglers.
Damit entspricht es iiblichen vereinfachten Verfahren, wie sie in Grundlagenvorlesungen
der Regelungstechnik vorgestellt werden. Nach Beschreibung des Algorithmus soll an ei-
nem Beispiel seine Wirksamkeit gezeigt werden und die erhaltene Regelgiite soll mit einem
mittels der komplexeren Verfahren erhaltenen Regler verglichen werden.

Die einzelnen Schritte der Reglerauslegung sind:

1. Sprungversuche durchfithren
. Vereinfachtes dynamisches Streckenmodell ablesen
. Reglerkoeffizienten bestimmen

. Umrechnung in ein diskretes Zustandsraummodell

Tros W N

. Regelkreis im Experiment testen

1. Sprungversuche durchfiihren

Am ausgeriisteten Modell im laufenden Experiment wird an einem fiir die Auslegung
charakteristischen Arbeitspunkt (z.B. Anstellwinkel wie bei der Landung, Reynoldszahl
moglichst dhnlich) die StellgroBe der Aktuation auf u~ = 0,2 Upq, eingestellt und dann
sprungartig auf ut = 0,8 wmqe, geiindert. Von der Regelgrofie wird ein Zeitschrieb auf-
genommen, der sowohl den stationiren Zustand mit « = u~ als auch den fiir v = u*
erzeugten stationiren Zustand zeigt. Idealerweise wird der Versuch hiufig wiederholt und
die Zeitschriebe werden ensemblegemittelt.

2. Vereinfachtes dynamisches Streckenmodell ablesen

Sei 3~ die stationdre Regelgrofie bei u = u~ und y* bei u = ut, sowie ty der Zeitpunkt
der ersten Reaktion der Strecke auf die Anderung der Aktuation im Zeitschrieb. Durch
Anlegen einer Geraden an die anfingliche Steigung von y nach sprunghafter Anderung der
Aktuation und Wahl ihres Schnittpunktes mit y+ wird iiber das Lot auf die Zeitachse ¢;
bestimmt. Es gelten dann

T=t—t (58)
. -
vt -y
k=2 "9 5
ut —u~ (59)
K
Gl =77 (60)

Alternativ findet man ¢; auch als den Zeitpunkt, an dem der Zeitschrieb y* = 0,63 (y™ —
y~) 4+ y~ durchstoBt.

Abbildung 60 veranschaulicht das oben beschriebene graphische Verfahren.

3. Reglerkoeffizienten bestimmen
Mit der oben identifizierten Strecke findet man die Reglergleichung zu
1 Ts+1

T K 0333722+ Ts (61)

C(s)
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to h Zeit t in s

Abbildung 60: Graphisches Verfahren zur Identifikation der Zeitkonstanten.

Der ausgelegte Regler erhélt dabei im Wesentlichen die identifizierte Dynamik, d.h. die
Durchtrittsfrequenz des offenen Regelkreises entspricht der Eckfrequenz der identifizierten
Strecke. Diese Wahl wurde getroffen, damit der Regelkreis so schnell reagieren kann, wie es
eine reine Steuerung téte und noch ausreichend Stabilitédtsreserven besitzt. Die hier erzielte
zu erwartende Reaktionsgeschwindigkeit des Regelkreises entspricht den zu erwartenden
Anforderungen durch den Flugbetrieb. Des weiteren verfiigt er iiber einen Integratoran-
teil, der fiir ein Verschwinden des bleibenden Regelfehlers sorgt, einen P-Anteil fiir den
mittleren Frequenzbereich und eine Dampfung im oberen Frequenzbereich zur Reduktion
hochfrequenter Stellgréenschwingungen.

4. Umrechnung in ein diskretes Zustandsraummodell

Fiir eine Umsetzung in einem in diskreten Zeitschritten arbeitenden Rechner muss obiges
zeitkontinuierliches Modell noch in ein diskretes Zustandsraummodell {ibersetzt werden.
Das im Rechner umzusetzende Zustandsraummodell lautet dann

] I b REAC ®
w) = o[ 7] (63)
mit den Systemmatrizen
4= {(1) (17A$At)} (64)
b= {Aot} (65)
¢ - gl& . (66)
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Hierin sind x;(k) die Zustinde — interne RechengréBen — zum k-ten Zeitpunkt, e(k —
1) der gemessene Regelfehler und u(k) die vom Regler ausgegebene Stellgrofe fiir den
aktuellen Zeitschritt k. At ist die Samplingzeit des Reglers, die wie oben beschrieben bei
maximal der halben Zyklusldnge der Aktuation liegen darf, damit der Regler nicht gegen
sein Aktuationssignal arbeitet.

5. Regelkreis im Experiment testen

Fiir einen Test im Experiment sollten dem Regler zunéchst mit der Aktuation erreichbare
Sollwerte w fiir y vorgegeben werden. Der Regelfehler e errechnet sich aus e(k) = w(k) —
y(k). Hat der Regler einen bestimmten Sollwert erreicht, sollte dieser sprunghaft innerhalb
des physikalisch moglichen Bereichs verdndert werden, um das Fithrungsverhalten des
Reglers abzuschétzen.

Das hier geschilderte Verfahren ist natiirlich nur eine erste Naherung bzw. eine Uber-
briickungslésung, bis ein komplexerer und robusterer Regler entworfen werden kann. Auf
zahlreiche Feinheiten kann hiermit nicht eingegangen werden, insbesondere die Beriicksich-
tigung von Totzeiten oder das Verhalten bei Erreichen der Stellgroflenséttigung ist hier
suboptimal.

Sollte es sich beim vorliegenden Problem um ein MIMO-System handeln, dann sind die
einzelnen Segmente unter Annahme von Entkopplung entsprechend und getrennt vonein-
ander zu behandeln.

6.3 Umsetzung und Bewertung des vereinfachten Verfahrens am Bei-
spiel der Stemme S10-VT

Mittels des vereinfachten Verfahrens wurde am Beispiel des Flugversuchs ein Regler aus-
gelegt. Zur Veranschaulichung sollen dabei die einzelnen Schritte gezeigt und das erzielte
Ergebnis mit dem komplexeren Reglerentwurf, wie in Kapitel 5 vorgenommen, verglichen
werden.

Schritt 2: Vereinfachtes dynamisches Streckenmodell ablesen

Aus einem obigen Kriterium entsprechenden PRBS-Experiment bzw. eines Zeitschrieb-
teils daraus wurden die Konstanten 7' = 0,075 s und K = —4,3 1/m abgelesen, wie in
Abbildung 61 zu sehen.

Es sei an dieser Stelle darauf hingewiesen, dass ausgehend von wy,i, = 0V und tmee =3V
eigentlich u~ = 0,6 V und u™ = 2,4 V hiitte gewihlt werden miissen. Jedoch war obere
Schranke t;,,q; nicht durch aerodynamische oder messtechnische Griinde bestimmt, son-
dern durch den Wunsch, sparsam mit der in Pressluftflaschen bereit gestellten Aktuati-
onsluft umzugehen (vgl. Kapitel 5). Windkanalvorversuche mit dem gleichen Profil haben
gezeigt, dass auch bei u = 8 V eine Sattigung noch nicht erreicht ist. Demzufolge wurde
hier ein Zeitschrieb mit anderen Werten fiir v~ und u™ ausgewertet, der niher am Bereich
hochster Rezeptivitit gegentiber der Aktuation liegt.

Abbildung 62 vergleicht die Systembeschreibung, die aus der Bestimmung von 7" und K
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Abbildung 61: Einfache Streckenidentifikation an geeignetem Sprungversuch an der Stem-
me S10-VT, v~ =1V, ut =3 V.

gewonnen wurde mit der in Kapitel 5 identifizierten nominalen Systembeschreibung. Die
vereinfachte Beschreibung hat dabei eine geringere Bandbreite, die jedoch immerhin in
der gleichen Grofienordnung liegt.

Schritt 3: Reglerkoeffizienten bestimmen
Man findet die Regleriibertragungsfunktion

—0,0174s — 0,233

Cls) = 50018852 70,0755 (67)

Legt man als Systembeschreibung fiir den Reglervergleich das nominale Streckenmodell
zugrunde, so erhélt man Frequenzginge fiir die offenen Regelkreise wie in Abbildung 63
gezeigt. Die Bandbreiten des offenen Regelkreises sind &hnlich und die unterschiedlichen
Ordnungen der Regler wirken sich erst bei hoheren Frequenzen deutlich aus.

Bei den geschlossenen Regelkreisen sieht man jedoch deutlichere Unterschiede, wie in Ab-
bildung 64 dargestellt. Beide Regler zeigen ein sehr &hnliches Stérungsunterdriickungsver-
halten und lassen ein vergleichbares Fiihrungsverhalten erwarten. Der komplexere Regler
ldsst sich jedoch weniger stark von Stérungen in der Stellgrofie beeinflussen (G(s)S(s)),
reagiert allerdings mit stirkeren StellgroBenausschligen auf Storungen in der Aerodynamik
(C(5)5(s))-

Eine Untersuchung der Robustheitseigenschaften zeigt dann einen deutlicheren Unter-
schied zwischen den Reglern: Wo der robuste Regler noch ein Kj,;; = 2,82 vertrug, bevor
der Regelkreis instabil werden wiirde — basierend auf der Unsicherheitsbeschreibung geméafi
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Abbildung 62: Identifiziertes einfaches Systemverhalten (-) im Vergleich zum in Kapitel 5
identifzierten Systemverhalten (- -).

der Modellfamilie — wiirde der vereinfacht ausgelegte Regler bereits ab Ky,.;; = 1,68 instabil
werden. Dies wird weiter unterstiitzt durch die geringere Amplituden- und Phasenreserve
des einfachen Reglers von 7,54 dB bzw. 62° im Vergleich zum robusten Regler mit 11,7 dB
bzw. 72°.

Der vereinfachte Regelentwurf liefert also einen brauchbaren Regler, der gegeniiber einem
robusten Regler die erwartbaren Nachteile geringerer Stabilitdtsreserven aufweist. Die-
se Stabilitétsreserven machen sich besonders dann bemerkbar, wenn die néherungsweise
Streckenmodellierung aus Schritt 2 ungenau ist, was bei falscher Anwendung oder einem
dynamischen Verhalten hoherer Ordnung der Fall sein kann. Dennoch scheint aus der
Erfahrung der durchgefithrten Experimente dieses Reglerentwurfsverfahren sinnvoll und
empfehlenswert, wenngleich es nicht die komplexere regelungstechnische Behandlung des
Problems ersetzen sollte.

Abbildung 65 zeigt den Zeitschrieb eines Experiments zum Fiihrungsverhalten des ver-
einfachten Reglers wie oben ausgelegt. Aufgrund der vorhandenen Regelkreisstruktur lief
dieser Regler auch mit einem Anti-Reset-Windup. Die Regelgrofe folgt der Fiithrungsgrofie
wie prognostiziert ahnlich gut wie fiir das Experiment mit dem robusten Regler in Kapitel
5. Bei diesem Experiment sind keine Verschlechterungen im Regelverhalten durch den ver-
einfachten Regelungsentwurf zu erkennen. Zwar stellt das vorliegende Experiment keine
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Abbildung 63: Vergleich der offenen Regelkreise von vereinfacht ausgelegtem Regler (-)
mit komplexem Regler wie in Kapitel 5 (- -). Als Systembeschreibung wurde das nominale
Modell verwendet.

erschopfende Untersuchung des Parameterraums dar, jedoch wird ein breiter Bereich der
zuléissigen RegelgroBe abgedeckt, ohne dass an einer Stelle instabiles Verhalten angedeutet
wird®®.

Ohne an dieser Stelle weiter darauf einzugehen, sei erwéihnt, dass das vereinfachte Verfah-
ren auch bei den in Kapitel 3 und 4 vorgestellten Konfigurationen robuste, stabilisierende
Regler liefert. Da das Verfahren allerdings nach Abschluss der jeweiligen Experimente
strukturiert wurde, gibt es hierzu keine Messdaten, sondern lediglich entsprechende Be-
rechnungen der Robustheit.

6.4 Fazit und Ausblick

Die Untersuchungen an komplexen zwei- und dreidimensionalen Hochauftriebskonfigura-
tionen haben gezeigt, dass bezogen auf den Auftrieb und von ihm abgeleitete Messgrofien,
einfache dynamische Gleichungen zur Modellierung des Strémungsverhaltens gentigen. Die-
se einfachen Gleichungen kénnen mit Standardmethoden aus dem Baukasten der Systemi-
dentifikation bestimmt werden, wobei sogar ein graphisches Verfahren eine gute Annéhe-
rung an die Systemdynamik liefert.

“SInstabiles Verhalten, sofern es keine Singularitdt im Parameterbereich darstellt, wiirde sich klassischer-
weise mit einem schwingenden Verhalten ankiindigen. Der Regler zeigt aber fiir die drei FiihrungsgréBen-
werte asymptotisches Verhalten.
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Abbildung 64: Vergleich der geschlossenen Regelkreise von vereinfacht ausgelegtem Reg-
ler (-) mit komplexem Regler wie in Kapitel 5 (- -). Als Systembeschreibung wurde das
nominale Modell verwendet.

Aufbauend auf den Systemmodellen konnten mit verschiedenen Verfahren, darunter auch
einem vereinfachten Regelungsentwurfsverfahren, funktionierende Regler ausgelegt wer-
den. Sie zeigten gutes Fithrungsfolge- und Stérungsunterdriickungsverhalten und erfiillten
die an den Regelkreis gestellten Ziele.

Je nach Arbeitspunkt und Auslegungsziel konnten die an linearen, mittleren Modellen aus-
gelegten Regler die Strecke beschleunigen. Die Hinzunahme einer Vorsteuerung hat diesen
Effekt noch verstirkt. Geregelte Strecken waren im Mittel daher reaktiver als ungeregelte,
gesteuerte Strecken.

Storungen wurden im fiir den Flugbetrieb relevanten Bereich unterdriickt, wenngleich
man sich dies mit einer Stérungsverstarkung in einem mittleren Frequenzbereich erkaufte.
Dieser ist aber fiir die Flugdynamik wenig relevant und eine Betrachtung der in der At-
mossphére zu erwartenden Storungen zeigte, dass diese deutlich geddmpft werden wiirden,
also ein ruhigerer und sicherer Landeanflug moglich ist.

Die Bestimmung der Regelgréfien erfolgte mit jeweils unterschiedlichen Methoden: eine in-
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Abbildung 65: Experiment zum Fiihrungsverhalten des vereinfachten Reglers mit Regel-
groBe (-) bzw. Fithrungsgrofe (- -).

tegrale Druckmessung, eine Differenzdruckmessung und eine Gradientenbestimmung mit-
tels eines Kalman-Filters. Alle diese drei Methoden stellten fiir sich ein gutes Maf fiir den
Auftrieb dar und eigneten sich als RegelgroBen, wobei die integrale Druckmessung und die
Gradientenschitzung besonders gute Schitz- und Regeleigenschaften besafien. Es konn-
te hier also gezeigt werden, dass nicht die Wahl der Regelgrofie fiir den Regelungserfolg
entscheidend ist, sondern die Verbindung der Regelgréfie zur physikalischen Grofie, dem
Auftrieb.

Mittels der Regelung konnte der Auftrieb vom Anstellwinkel entkoppelt werden. Damit
kann innerhalb eines physikalisch durch die Aktuation bestimmten Bereichs eine beliebige
Kombination von Auftrieb und Anstellwinkel verwirklicht werden. Das ermoglicht bis-
her nicht realisierbare Flugtrajektorien oder z.B eine von der Fliigelgeometrie losgeloste
Polare/Polarensteigung?®.

Aus regelungstechnischer Sicht kann das Problem damit als beschrieben und eine Lsung
als skizziert betrachtet werden.

Die im Themenkreis der Auftriebsregelung mittels Stromungskontrolle noch offenen Punk-

46Das ist insofern interessant, als beim Flugzeugentwurf der Anstellwinkel einer Landung iiber ca,max
bestimmt wird. Es muss mit dem « gelandet werden, an dem 60% von ca,maa erzielt werden. Im Falle einer
flachen Auftriebspolare konnte dies also zu sehr kleinen, sogar negativen « fithren und im Falle einer steilen
Auftriebspolare entsprechend zu hohen «, die evtl. tiber dem liegen, was der Rumpf bei Bodenkontakt
zulésst, so dass das Heck aufsitzen wiirde. Auftriebskontrolle wird so zu einem Designparameter, der
die Form des Flugzeugrumpfs beeinflussen kann und Regelung kann hier eine erhohte Sicherheit fiir die
Erreichung der Zielwerte bieten.
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te betreffen nun eher die Aktuatorik und Sensorik, Fragen der Integration in bestehende
Regelungs- und Kontrollkonzepte, der Zulassung fiir den Flugbetrieb und der generellen
Zielsetzung von Auftriebskontrolle, d.h. die Einsatzszenarien.

Wo die Verzahnung mit der klassischen Flugregelung und die Definition von Einsatzsze-
narien weitgehend der Forschung entzogen und in der Hand der industriellen Anwender
liegen, bieten Aktuatorik und Sensorik interessante Ansétze fiir die weitere Verbesserung
und schrittweise Heranfithrung der hier gezeigten Prinzipuntersuchungen an eine reale,
industrielle Umsetzung.

Im Fall der Sensorik kann z.B. iiber génzlich andere, ggf. robustere Sensoren nachgedacht
werden. Oberflachenheififilme oder Kraftmesser in der Flugzeugstruktur stellen denkbare
Losungen dar, die in bereits genehmigten EU-Forschungsprojekten teilweise schon unter-
sucht werden.

Was die Aktuatorik angeht, so wird momentan die Idee der fluidischen Aktuatorik wie-
der aufgenommen und in Forschungsprojekten untersucht. Da gerade bei der Aktuatorik
und ihrer noch hohen Ausfallrate — bedingt durch die Verwendung von Bauteilen, die
nicht fiir den Dauerbetrieb ausgelegt sind — der meiste Verbesserungsspielraum fiir eine
Erhohung der Gesamtsystemzuverldssigkeit besteht, ist dies sicherlich das Gebiet, in dem
Forschungsvorhaben den grofiten Fortschritt fiir die Stromungsregelung erzielen konnen.

Insgesamt vermittelt sich das Bild, dass die Auftriebskontrolle an Hochauftriebskonfigu-
rationen dem Stadium der Grundlagenuntersuchungen entwachsen ist und sich auf dem
Weg in die Entwicklung fiir die industrielle Anwendung befindet.
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Anhang A - Parameter aus den Versuchen am 2D-Fliigel

Als nominales Streckenmodell wurde die Ubertragungsfunktion

—150s + 6 - 10*

G = — im0 (68)
identifiziert. Die entsprechende Darstellung im Zustandsraum hat die Matrizen
A=-4895 B=C =246,5, D = —150 (69)

fiir ein zeitkontinuierliches Zustandsraummodell wie in Gleichung 1 und 2 beschrieben.
Das Unsicherheitsmodell hat die Ubertragungsfunktion

0,027s* 40,2415 4 0,8025% + 1,1885 + 0,660

wils) = =0 001757 + 0,35057 + 1,48052 + 2,105 + 1 (70)
bzw. die Zustandsraummodellmatrizen
—204,3 —26,98 —4,795 —1,139
T I A ™
0 0 2 0
B = [6400 0] (72)
C = [ 4818 —6424 —1,14 —0,269 | (73)
D = 1578 (74)

Fiir die Reglerauslegung mit dem McFarlane-Glover-Algorithmus wurden die Gewichte

0,95+ 3

W, = % (75)
1

We = 0,03s + 1 (76)

verwendet.

Fiir das Verfahren der gemischten Sensitivitat fanden die Gewichte

0,667s + 0,5
Wro= 50 )
S
Wu = s+5 (78)
1
Wr = 0,0667s + 1 (79)

Anwendung und fiir das robuste Loop-Shaping wurde

Ly=- (80)
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als Wunschiibertragungsfunktion fiir den offenen Regelkreis angesetzt.

Die sich daraus ergebenden Regler hatten die Ubertragungsfunktionen

0,002453 + 0,152 + 0,672s + 1,216
s1479,07s% + 167852 + 5104s

o 269 1077s% + 1,066 - 10735 + 5,274 - 1073 (82)
e s2+23,59s + 1,179 - 104

0,02718s + 0,1331

52 4 4165

(81)

Cnc f

Claop (83)

Hierbei wurde bei Cjoqp ein Nennerparameter in der GréBenordnung von 10717 weggelas-
sen.
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Anhang B - Parameter aus den Versuchen am 3D-Fliigel

Als nominales Streckenmodell wurde die Ubertragungsfunktion

0,48885+293,3 0
G(s) = 54678 0,69385+222 (84)
s+17
identifiziert. Die entsprechende Darstellung im Zustandsraum hat die Matrizen
[-78 0
4 = | 0 17 ] (85)
- T
16 0
B = | 0 16 ] (86)
[ 15,95 0
© =1 0 11 ] (87)
[ 0,489 0
b= | 0 0,694 ] (88)
fiir ein zeitkontinuierliches Zustandsraummodell.
Das Unsicherheitsmodell hat die Ubertragungsfunktion
0,82295+115,2 0
wo(s) = { H(;SO 0,912752+117,75+985,7 } (89)
$24120,3s+1133
bzw. die Zustandsraummodellmatrizen
[ —180 0 0
A = 0 —120,3 —35,41 (90)
L O 32 0
r T
8 0 0
B = 10 4 0 } (o1)
[ —4,114 0 0
¢ = | O 1,985 —0,378 } (92)
[ 0,8229 0
b = | O 0,913 } ' (93)
Fiir die Reglerauslegung mit dem McFarlane-Glover-Algorithmus wurden die Gewichte
0,92865+65 0
Wy = [ s+8’05 1,667s+50 } (94)
5+0,05
40 0
Wy, = |: 5+200 30 (95)
54200




verwendet.

Fiir das Verfahren der gemischten Sensitivitat fanden die Gewichte

0,7695+20 0
_ 50,002
Wp = 0 0,7695+20
540,002
10
w, =
01
0,0165+0,8 0
_ T10-5s+1
Wr = 0“’ 0,01654+0.8
T-10-5s+1

Anwendung und fiir das robuste Loop-Shaping wurde

30
< 0
=[5 8]

als Wunschiibertragungsfunktion fiir den offenen Regelkreis angesetzt.
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(96)

(97)

(98)

(99)

Die resultierenden Regler sind von neunter bis dreizehnter Ordnung. Auf eine Darstellung
sei daher hier verzichtet. Auf Wunsch kénnen die Ubertragungsfunktionen im Matlabfor-

mat vom Autor bezogen werden.*”

47Senden Sie bei Interesse bitte eine E-Mail mit Threr Anfrage an notger.heinz@googlemail.com.
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Anhang C - Parameter aus den Flugversuchen

Als nominales Streckenmodell wurde die ﬁbertragungsfunktion

—1,996 - 10735 4+ 1,5125% — 560,35 — 4,774 - 107

G(s) = 100
(s) s* 4+ 239,553 4 2,135 - 10452 + 8,415 - 10°s + 1,246 - 107 (100)
identifiziert. Die entsprechende Darstellung im Zustandsraum hat die Matrizen
—239,5 —8341 —51,36 —23,77
256 0 0 0
A4 = 0 64 0 0 (101)
0 0 32 0
B=1[8000] (102)
C = [-2496-107" 7,385-107% —4,275-107% —11,38 | (103)
D =0 (104)

fiir ein zeitkontinuierliches Zustandsraummodell.

Das Unsicherheitsmodell hat die Ubertragungsfunktion

0,50075% + 1033s* + 7,437 - 10°s® 4 2,034 - 10852 + 1,153 - 1005 + 1,551 - 10!

wils) = =57 843,351 + 3,102 - 105s% + 6,61 - 10752 + 8,662 - 10%s + 5,377 - 101!
(105)
bzw. die Zustandsraummodellmatrizen
—-843,3 —302,9 —2522 -1291 -1252
1024 0 0 0 0
A = 0 256 0 0 0 (106)
0 0 256 0 0
0 0 0 64 0
B=1[320000] (107)
C = [19,09 17,96 20,3 3,349 —0,8303 | (108)
D = 05. (109)

Fiir die Reglerauslegung mit dem McFarlane-Glover-Algorithmus wurden die Gewichte

0,375s 4+ 15
_ 11
" 0,02s% + s (110)

0,033s + 1

W
2 4776 - 107552 + 0,0176s + 1

(111)

verwendet.
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Fiir das Verfahren der gemischten Sensitivitidt fanden die Gewichte

0,755 + 11,25

Wp = 112
F s+0,1 (112)
W, = 10 (113)
Wr = w; (114)

Anwendung.

Die resultierenden Regler sind von zwdlfter Ordnung. Auf eine Darstellung sei daher hier
verzichtet. Auf Wunsch kénnen die Ubertragungsfunktionen im Matlabformat vom Autor
bezogen werden. 48

Die Regelgrofie wurde mittels eines linearen Kalman-Filters als Steigung des Druckprofils

aus den Druckmessungen geschétzt. Hierzu wurden die Systemmatrizen

(10
A = 0 (115)
B =1]00] (116)
r09 1
091 1
¢ = | 1 (117)
| 094 1

genutzt. Die Zahlenwerte in C' sind die
Sensoren.

Als Wichtungsmatrizen wurden

Sensorpositionen der zugehdrigen ausgewerteten

[100 ©

P=1 100} (118)
1 0

o[y "] (19)
1 0 00
0100

R = 0010 (120)
0001

verwendet.

48Senden Sie bei Interesse bitte eine E-Mail mit Ihrer Anfrage an notger.heinz@googlemail.com.
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