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Nomenklatur

Den verwendeten Bezeichnungen liegen, so weit afglialn, die Normen DIN 9300 [25] und
LN 9300 [24] zugrunde. Die folgenden Tabellen elémaeine Zusammenstellung der in der
Arbeit verwendeten Formelzeichen und Abkirzungen.

Allgemeine Formelzeichen sowie Indizes werden kudargestellt, wahrend Matrizen und
Vektoren in Fettschrift wiedergegeben werden. Rdajisich interpretierbare Vektoren im
dreidimensionalen euklidischen Raum werden darlilmerus mit einem Pfeil iber dem Sym-
bol gekennzeichnet.



L ATEINISCHE GRORBUCHSTABEN

SymMBOL BEDEUTUNG EINHEIT
A Auftriebskraft N
Systemmatrix eines Zustandsraummodells der FormAx + Bu,
A - [...]
y =Cx+Du
Ae Systemmatrix der Fehlerdynamik [...]
A Systemmatrix bei der Interpretation der gefilterkeghlergroRe; (]
« als Zustandsraummodell
B Eingangs- / Steuermatrix eines Zustandsraummodielis Form (]
X =AXx+Bu, y=Cx+Du
Be Eingangsmatrix der Fehlerdynamik [...]
Bi Lange eines Bogensegmentes m
Eingangsmatrix bei der Interpretation der gefitari~ehlergrof3e
Bk [...]
¢ als Zustandsraummodell
c Ausgangs- / Ausgabematrix eines Zustandsraummodet|$-orm (]
X =AXx+Bu, y=Cx+Du
Durchgriff eines Zustandsraummodells der Fors Ax +Bu,
D ~ [...]
y =Cx+Du
D; Hauptabschnittsdeterminaritbeim Hurwitzkriterium -
P = Betrag des Dralls eines Korpers um den PinRirallvektor eines )
D, D . kg x m‘/s
Korpers um den Punkt
E EP Skalare FehlergroRe fir das Backpropagation-Leb@am neuro-
' nalen Netzwerk
. Ersatzausdruck far das E/A-linearisierte System (]
F(x,u)=b(x)+A(x) mw
F, F Betrag einer Kraft; Kraftvektor N
G Auf die Erdbeschleunigung normierte  Zentripetalkraft
G=W, /g
G Distribution, die von den Vektorfelderny,(x),...,,,(x) aufge-
spannt wird.
G(9), G(s) | Ubertragungsfunktionsmatrix; Ubertragungsfunktion [...]




G(x)

Pe

Matrix aus VektorfeldernG(x) =g, (x) g, (x)]. die in dy-
namischen Systemen der Ak=f(x)+G(x)lu, y=h(x) den
Einfluss der einzelnen SteuergrofRen auf die zeitliche Ablei
der ZustandsgréRen beschreiben.

Hurwitzmatrix
Geopotenzielle Hohe
Einheitsmatrix
Tragheitstensor eines Korpers um den Punkt
bei

Proportionale  Ruckfuhrmatrix der

I. d. R. 3x3-Diagonalmatrix

Fehlerdynan

Matrizen bei der Interpretation der gefilterten leetwoRRel als
Zustandsraummodell

Rollmoment; Moment um die x-Achse eines Koordinaystems

Lie-Ableitung; L, A(x) Ableitung vonA(x) entlang des Vektorfel
desf(x) (siehe Anhang B)

Nickmoment; Moment um die y-Achse eines Koordinaystems

Betrag eines Moments um den PunkiMomentenvektor um de
Punkti

Transformationsmatrix (8 3) vomj-System in dagSystem

Lange des Normalenabschnitts zwischen ErdoberflaokeDreh-
achse auf dem WGS-84 Ellipsoid

Giermoment; Moment um die z-Achse eines Koordiratstems
Restterm der Ordnunig

Positiv definite, symmetrische Matrix in der linearLyapunov-
GleichungA™P+PA =-Q

Positiv definite, symmetrische Matrix in der linearLyapunov-
Gleichung der Fehlerdynamik LP. + P A, =-Q;

Positiv definite, symmetrische Matrix in der linearLyapunov-
GleichungA"™P+PA =-Q

Positiv definite, symmetrische Matrix in der linearLyapunov-
Gleichung der Fehlerdynamik LP. + P A, =-Q;

GaskonstanteR ,, = 287.05287J/kg[K

tung["']
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Nm
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Y, YP,
Y P

Bezugsflugelflache

Splinefunktion;i-ter Abschnitt der Trajektorie

Temperatur; Lufttemperatur

Zeitkonstante eines linearen Systems 1. OrdnBiig¢derDT,)

Matrix der Gewichte der Eingangsebene eines neleonridetzes
der Formy :WTo(VTx); V' - optimale GewichteV - aktuelle
Gewichte;V =V" -V - Abweichung der aktuellen von den o
malen Gewichten

Transformationsmatrix bei der dynamischen Inverssohwach
nichtminimalphasiger Systeme zur Isolation niedri@ngular-
werte

Auf die Geschwindigkeit des stationdren Referemzlistandes
normierte Geschwindigkeit

Betrag der Geschwindigkeit, Geschwindigkeitsvektbe; Art der
Geschwindigkeit wird durch den Index festgelegt

(Luft-)Widerstandskraft

Matrix der Gewichte der Ausgangsebene eines nelaoriNetzes
der Formy :WTc(VTx); W’ - optimale GewichteW - aktuelle
Gewichte; W =W" -W - Abweichung der aktuellen von ds
optimalen Gewichten

Kraft in x-Richtung des jeweiligen Koordinatensysge
Kraft in y-Richtung des jeweiligen Koordinatensysge

Sollausgangsvektor / -komponente eines neuronakimeN beim
Uberwachten Lernem:-tes Ein-/Ausgangspaar

Kraft in z-Richtung des jeweiligen Koordinatensysse

Zusammenfassung der Gewichtsmatrizen eines neerohNdtzes
der Formy:WTc(VTx); Z' - optimale GewichteZ - aktuelle
Gewichte;Z=Z"-Z - Abweichung der aktuellen von den of

5%
=]

malen Gewichten‘.Z*HF <Z

[.]

[..]

m/s

[...]

[..]

[.]




L ATEINISCHE KLEINBUCHSTABEN

SymMBOL BEDEUTUNG EINHEIT
a Grol3e Halbachse der Erde; genvi(3S-84gilt: a = 6378137.0 m m
Beschleunigung;(ax)f, (ay)f und (az)f sind die inertialen Be-
a schleunigungen in Richtung der Achsen des korperieKoordi-| m/ &
natensystems
a Parametervektor einer Trimmschablone fir den nisokeen Glei- (]
chungsloser
& Koeffizient des kubischen Terms de®n Segments eines Splings [...]
Referenzspannweite m
b Residuenvektor der Kostenfunktion einer Trimmscbaélfir den (]
numerischen Gleichungsldser
be Eingangsvektor der Fehlerdynamik [...]
b Koeffizient des quadratischen Terms deen Segments eines (]
' Splines
b Schranke der Norm des Netzeingangsvekiorsinterhalb der die
§ allgemeine Approximationseigenschaft mit Schragakgilt
ce Vektor der proportionalen Ruckfuhrkoeffizienten lur Fehler (]
Y dynamik des Inversionsreglers;Element dieses Vektors
Ci Positive, reelle Konstanten eines stabilen Polynoms -
Ci Koeffizienten bei Normabschatzungen -
Ci Koeffizient des linearen Terms dieen Segments eines Splines [...]
di Koeffizient des konstanten Terms ddsn Segments eines Splines [...]
o Erste numerische Exzentrizitat der Erde; genvii(3S-84 gilt:
e=8,181919084262403
e e Vektor der Regelabweichung; skalare Regelabweichung [...]
Vektor des Fehlers bzw. Komponente des Fehlervekiemmp-
e, e’ ten Lernpaar beim tUberwachten Lernen eines newordétzes [...]

& =Y -y bzw. &’ =Y’ -y




Vi

f(x)

Oa

kro, ki1

Ky, Kye

Nichtlineares, vektorielles Differenzialgleichungsem 1. Ord-
nung zur Berechnung der Zustandsableitungen eymsnischer
Systems;x =f(x,u) (explizites Modell) odef (x,x,u)=0 (impli-
zites Modell)

Vektorfeld, das in nichtlinearen dynamischen Systerder Art
x =f(x)+G(x)lu, y=h(x) die zeitliche Veranderung der Z
standsgrof3en in Abwesenheit von Eingangsgrof3eruai&tion
der Zustande beschreibt

Lokale Erdbeschleunigurm= 9.80665 m/s
Ubertragungsfunktion der Aktuatoren

Hohe Uber dem Referenzgeoid

Nichtlineares, vektorielles, algebraisches Gleigasystem zu
Beschreibung der Ausgabegrof3en eines dynamischeterfy.
y =h(x,u) (explizites Modell) odety =h(x,x,u) (implizites Mo-
dell)

Vektorfeld, das in nichtlinearen dynamischen Systerder Art
x=f(x)+G(x)lu, y=h(x) die AusgangsgréRen als Funki
der Zustande beschreibt

Chordale Lange dagten Segments der Splinetrajektorie

Verhéltnis der Zeitkonstante der aul3eren Reglezgehtur Zeit-
konstante der inneren Reglerschlgife T, /T,

Reglerverstarkungsfaktoren; verschiedene Indices

Designparameter des robustifizierenden Zusatztéems adapti-
ven Gliedv, =Tkr0 +k., [ﬁ\zHF +Z' T[QT

Faktoren bei der Abschatzung der Norm des Fehlevveky],
aus dem gefilterten Fehlé&r

Bezugsfligeltiefe
Flugzeugmasse

Lastvielfaches;(n,), , (n,) und (n,), sind die Lastvielfachen i
Richtung der Achsen des korperfesten Koordinatéesys

[...]

[.]

m/¢
[.]

[...]

on [...]

[...]
] [...

kg

=]
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n;

p. P

r,r

r,r

Anzahl der Neuronen in einer Ebene des neuronaktme; be

einem Netz gema&:WTc(VTx) ist n, die Zahl der Neuronen

der Eingangsebene), die Zahl der Neuronen der verdeckten| E-

bene undn, die Zahl der Neuronen der Ausgangsebene

=

Vektorfeld, das den von der Eingangsgrdlibhangigen Teil de
internen Dynamik des E/A-linearisierten Systemshesbt

Rollrate; normalisierte, dimensionslose Rollrate:
Luftdruck; Druck

Betrag des Impulses eines Korpers; Vektor des laamschen
Impulses

Vektorfeld, das den von der Eingangsgra3enabhangigen Te
der internen Dynamik des E/A-linearisierten Systéeschreibt

Nickrate; normalisierte, dimensionslose Nickrafe:
Gierrate; normalisierte, dimensionslose Gierrate:
Erdradius

Vektor der Fuhrungs- [/ Referenz- /
skalare Fuhrungs- / Referenz- / Vorgabegrof3e

(Vektorieller) Relativer Grad eines dynamischen t8ys;
relativer Grad der-ten Ausgangsgrof3e eines dynam. Systems

Laplace-Variable
Laufparameter bei Splines
Zeit

x-Komponente einer durch einen Index genauer zuifsperen-
den Geschwindigkeit im korperfesten Koordinatersyst

Steuergrol3e, Eingangsgrolde eines dynamischen System

Eingangs- / Steuervektor eines ZustandsraummodeltsForm
X=Ax+Bu, y=Cx+Du

Eingangsvektor in diete Ebene eines neuronalen Netzes

y-Komponente einer durch einen Index genauer zuifsperen-
den Geschwindigkeit im korperfesten Koordinatersyst

Vorgabevektor fur Trimmschablonen

rad/s

N/ n?

kg x m/s

[..]

rad/ s

rad/ s

Vorgabegrofien;

[.]

mi/s
[.]
[...]
[.]
mi/s

[...]




viii

Wi

v, yo,yP

Gewichtsvektor der Eingangsebene bei einem Nem(crﬁx)

z-Komponente einer durch einen Index genauer zuifsperen-
den Geschwindigkeit im korperfesten Koordinatersyst

Gewichtsvektor der Ausgangsebene bei einem newonidktz
mit einem Ausgang/ =w"o(z)

Storterm bei der Linearisierung eines neuronalentzéée

y :WTG(VTX)+£ sowie dessen obere Schrarfisg, <W

Vektor der FuUhrungs- / Vorgabegrol3e eines Regsksgi

skalare Fuhrungs- / Vorgabegrof3e

Gewichtungsfaktoren beim Zielfunktional der Zeitktantenop-
timierung

Zustandsvektor eines Zustandsraummodells der K

X=Ax+Bu, y=Cx+Du

Ausgangs- / Ausgabevektor eines Zustandsraummodied|§orm
X=Ax+Bu, y=Cx+Du

Ausgangsvektor / Ausgangsvektorelement eines naleonNet-
zes beinp-ten Lernpaar beim Gberwachten Lernen

Zustandsvektor des transformierten Systems bei H&k-
Linearisierung; zusammengesetzt aus E/A- und istddynamik

Ausgangsvektor aus den Aktivierungsfunktionen eietzebene

[..]

m/s

[..]

[.]

[.]

orm

[.]




GRIECHISCHE BUCHSTABEN

SymMBOL BEDEUTUNG EINHEIT
a Anstellwinkel rad
ax Bahnanstellwinkel, kinematischer Anstellwinkel rad
B Schiebewinkel rad

Wabhlfaktor bei der Bestimmung der proportionalerci®ahrver-
B starkungen in der Fehlerdynamik aus den Zeitkohstagdes Refer  [...]
renzmodellsk; = 8 /T,
Lk Bahnschiebewinkel, kinematischer Schiebewinkel rad
Bahnazimutwinkel; entspricht bei der Wahl des éskien Sys:; rad
X tems aldNED-System dem rechtweisenden Kurs tber Grund
Vektor der Regelabweichung und deren Ableitungen
X: X 1 :[XI XL]T, % =[q & e"I|" sowie dessen obefe [...]
Schrankely|, < ¥
A Modellfehler; Abweichung zwischen der realen Systgnamik (]
und dem fiir den Reglerentwurf herangezogenen Modell
5 Winkel zwischen aktuellem und erforderlichem Bahmdgwinkel rad
bei der Inversion der Bahndynamik
5 Abweichung eines Zustandes, einer Eingangs- odsg&ngsgro
3e von einem stationdren Referenzzustand
lo= (Virtuelle) Schubhebelstellung (0 = Leerlauf, 1 silgas) -
5 Winkel zwischen der aktuellen und der erforderlich¢raft bei rad
der Inversion der Bahndynamik
57, &° Lokale, in die Netzebenen ,backpropagierte” Fehi&dgn [...]
Ok Landeklappenausschlag rad
£ Restfehler; kleiner Wert -
£ Multiplikator, der die GréRenordnung eines Wertduziert -
Vektor des Approximationsfehlers eines neuronalezizés be
g & den optimalen Gewichten bzw. obere Schranke furN\giem des -
Approximationsfehlersfe]|, <
@ Hangewinkel, Rollwinkel rad




¢Grenz

D(x)

Mv

Mw

Kr

Entscheidungswinkel fir den Flug mit positivem odegativem
Auftrieb

Vektorfeld, nichtlineare Abbildung®:U - R" mit U OR";
wird meist als Funktion zur Koordinatentransformatiz = ®(x)
verwendet; in der Regel iQ(x) ein (lokaler) Diffeomorphismus

Positiv definite Diagonalmatrix mit Lernraten fliecEingangsger

wichte

Positiv definite Diagonalmatrix mit Lernraten furedAusgangs;
gewichte

Bahnneigungswinkel, Steigwinkel
Temperaturgradient bei den Atmospharenberechnungen

Naherungsweiser relativer Grad eines Systems (finlgsord-
nung, bei der eine SteuergrofRe einen signifikaBiafluss auf die
betrachtete Ausgangsgrol3e hat)

Verhaltnis der Zeitkonstante der mittleren Reglelsite zur mi-
nimal méglichenT, =y, [T, ym>1

,min ?

Hohenruderausschlag

Lernrate des neuronalen Netzes in den Backpromegaernge-
setzen

Teilzustandsvektor nach der E/A-Linearisierung; élntder die
interne Dynamik des transformierten Systems beguthre

Winkel, der bei der Inversion der Bahndynamik diehfRung der
erforderlichen Kraft in einer zur Fluggeschwindigksenkrechter
Ebene festlegt

Krimmung der Splinetrajektorie der Sollbahn in Herizontalen
Ebene

Verhaltnis der Zeitkonstante der inneren Reglessfghizur mini-
mal moglichenT, =« [T,

i,min

Schubazimutwinkel; Richtung der Triebwerkskraft der xy-
Ebene des flugzeugfesten Koordinatensystems

Geographische Lange

Flagelstreckung

rad

[..]

rad

K/m

rad

rad

rad

rad




Xi

Ha
Hk

Vad

4

OF

Eigenwert eines MatrixA kleinster Eigenwert undl groRter
Eigenwert

Auslegungsparameter fur die e-Modifikation der lgasetze
Geographische Breite

Flugwindh&ngewinkel

Bahnhangewinkel

Adaptiver Zusatzterm zur Pseudosteuergroles VVTG(VTX)

Robustifizierender usatzterm zur
oo 2], -2 T

Vektor der Pseudosteuergrof3en, Pseudosteuergrofie

v, =

Drehratenmatrix / Vektorproduktmatrix; Drehratenmatdes b-
Systems gegenuber denBystem, notiert inf-System

Langsneigung, Nickwinkel
Massendichte
Dichte, Luftdichte

Singularwert;
o ist der grol3teg der kleinste Singularwert einer Matrix

Gewichtungsfaktor zwischen linearer und Bogennaigetei pa-
rametrischen Splines

Schubelevationswinkel; Winkel zwischen dem Vekter drieb-
werkskraft und dexy-Ebene des flugzeugfesten Systems

Aktivierungsfunktion / Basisfunktion eines neuraral Netzes
bzw. Vektor der Aktivierungs- / Basisfunktios; bei optimalen
Gewichten; 6 bei aktuellen Gewichteng =¢ -6 Abweichung
und ¢’ Ableitung um aktuelle Gewichte

Winkelgeschwindigkeit; Vektor der Winkelgeschwinkigf des
Systemsb gegeniiber dem Systeanunter Angabe der Koording
tenkomponenten im Systemn

Pseudosteuergro

Naturliche Frequenz eines Systems 2. Ordnung

rad
rad

rad

rad/s

rad

kg / nt
kg / nt

rad

[...]

rad/s

sad




Xii

: Teilzustandsvektor nach der E/A-Linearisierung; (]
Anteil, der die linearisierte E/A-Dynamik beschteib
& Querruderausschlag rad
Azimut, Gierwinkel rad
0w Storterm; Vektor des Storterms bei der naherungsmeiE/A- (]
' Linearisierung eines Systems
Seitenruderausschlag rad
{ Dampfung eines linearen Systems 2. Ordnung
L7 Vektor der gefilterten Fehlergrb‘Ber@ =y'P.B und obere ]
' Schranke von dessen Noffj, < {




Xiii

INDIZES
SymBOL BEDEUTUNG
A ModellgréRe im Gegensatz zur realen Systemgrof3e
_ Abweichung zwischen einer Modell- und einer reale®rofie;
transformierte GroRRe
0 Stationarer Referenzzustand
2 Bei Vektoren: Vektor-2-Norm, euklidische Norjy,
a Koordinaten(komponente) im aerodynamischen Kootdimsystem
A Aktuator / Stellsystem
Act Aktuelle Grol3e
Aero Aerodynamisch
C Kommandierter Wert, KommandogroRegmmand)
CR GroRRe zwischen dem kommandierten Wert und dem déséhzmodells
D Zum differenzialen Anteil einer Ruckfiihrung gehorig
DC Linearer FehlerdynamikregleDynamic Compensatpr
E Koordinaten(komponente) im erdfesten Achsenkrerdfest
e Koordinaten(komponente) im experimentellen Koorténaystem
E FehlergroRe, Fehler, Fehlerdynamik
Erf Erforderliche Grolie
f Koordinaten(komponente) im korperfesten Koordingystem; korperfest
F Bei Matrixnormen: Frobeniusnori|_
g Koordinaten(komponente) im geodéatischen,erdlotfesighsenkreuz; erdlotfeg
G Schwerkraft
h Hedgesignal; Signal zur Verringerung der hdchstbteitung des Referenzm
dells um das zu erwartende Reaktionsdefizit dercke
[ GrolR3e der inneren Reglerschleife
I Zum integralen Anteil einer Ruckfiihrung gehorig
k Koordinaten(komponente) im Bahnachsenkreuz; bahnfes
K Bahngrol3e
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Grolie bezieht sich auf das Rollmoment

Grol3e der mittleren Reglerschleife

Grol3e bezieht sich auf das Nickmoment

Norden; Nord-

Grol3e bezieht sich auf das Giermoment

Osten; Ost-

Grol3e der aul3eren Reglerschleife

Grole der Bahndynamik (Aul3ere Reglerschleife)

Zum proportionalen Anteil einer Ruckfiihrung gehdrig
Referenzverlaufy ; ist der Referenzverlauf der Ausgabegréfien
Spezifisch; bezogene Grof3en (etwa massebezogen)

Statische thermodynamische GroR3e, z.B. statischeskDstatische Temperaty
Totale thermodynamische GroR3e, z.B. Totaldruckalfemperatur

Triebwerk / Antrieb

Komponente des parametrischen Splines zur Vorgabe&adllgeschwindigkeif

ten
Windgrol3e

Komponente des parametrischen Splines zur VorgaeSdlltrajektorie in
Nordrichtung

Komponente des parametrischen Splines zur Vorgab&alltrajektorie in Ost}

richtung

Komponente des parametrischen Splines zur Vorgab&adlltrajektorie in de
vertikalen Ebene / H6henrichtung

Grolie der Rotationsdynamik (innere Reglerschleife)
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ABKURZUNGEN
SymMBOL BEDEUTUNG
ADS Air Data System; Luftdatensystein;
System zur Messung von atmosphéarischen Grof3entubichEhgsgrofien
ARP Aerodynamic Reference Point — aerodynamischer Bymutkt
DARPA | Defense Advanced Research Projects Agency
DGPS Differenzial GPS; GPS-System, bei dem die Posifjenauigkeit durch eingn
von einer stationdren Bodenstation ermittelten &kturvektor erhdht wird
DLR Deutsches Zentrum fir Luft- und Raumfahrt
E/A Eingangs-/Ausgangs (E/A-Linearisierung= Eingangss@angs-Linearisierung)
EGM-96 | Earth Gravitational Model 1996 — ¥MGS-84gehdriges Erdgravitationsmodell
Euro UVS| European Unmanned Vehicle Systems Association
Foe Flight Control Computer; Rechner, in dem die Flggilengsalgorithmen ip
digitaler Form implementiert sind
FCS Flight Control System; Flugregelungssystem
GPS Global Positioning SystemAVSTAR GPS- Satellitennavigationssystem des
amerikanischen Verteidigungsministeriums
Intelligent Flight Control System; Forschungspragna unter Leitung des NA-
IFCS SA Dryden Flight Research Center zur Untersuchumglligenter Flugreget
lungssysteme mit neuronalen Netzen; TestflugzekglBsB (Abbildung 4.2)
MU Inertial Measuring Unit; Tragheitsplattform; Platth zur Messung inertialgr
Grofen
ISA Internationale (ICAO) Standardatmosphare; Inteomati Standard Atmospherf;
auch genormt in DIN ISO 2533
LLT Lehrstuhl fur Luftfahrttechnik der Technischen Usmisitdt Minchen
MIMO Multiple-Input Multiple-Output, ,Mehrgré3ensystendynamisches System njit
mehreren Ein- und Ausgangsgréfien
NASA | National Aeronautics and Space Administration
North-East-Down Achsenkreuz; erdlotfestes, geodégis Achsenkreuz myt
NED Xg-Achse in lokaler, geographischer Nordrichtung ygéchse in lokaler, geo-

graphischer Ostrichtung
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Flugzeugoberseite; Projektion der negativen, kdeseznz-Achse in eine Ebg

oS
ne senkrecht zur Bahngeschwindigk@8 : Sollposition der Oberseite

PCH Pseudo-Control Hedging (siehe Kapitel 4.3)

Reconfigurable Control for Tailless Fighter AirdrafForschungsprogramm der
U.S. Air Force Research Laboratories in Zusammaeitantit Boeing zur Untery
suchung von neuronalen Netzen zur KompensationStenerausfallen; Tesf-
flugzeug: X-36 (Abbildung 4.1)

RESTORE

Single-Input/Single-Output; ,EingroRensystem*; dgmsches System mit ndr

SISO . . y
einer Ein- und Ausgangsgrof3e

SP Schwerpunkt
TAFA | Tailless Fighter Aircraft

=

Total Energy Control System; gesamtenergiebasieRegelungskonzept fi
TECS | Autopiloten in der Langsbewegung; entwickelt vonAA.Lambreghts; Pendant
in der Seitenbewegung: THCS ([14], [31], [80], [8[B2], [83], [84], [85])

Total Heading Control System; Konzept fur einendjuibten in der Seitenbg
THCS | wegung; entwickelt von A. A. Lambreghts; Pendantdar Langsbewegung:
TECS ([14], [31], [80], [81], [82], [83], [84], [8B

TRP Thrust Reference Point — Bezugspunkt des AntriebSehubmodells
Angriffspunkt des Vektors der Triebwerkskraft
1T True Track — rechtweisender Kurs tber Grund

UAV Unmanned Aerial Vehicle

UCAV | Unmanned Combat Aerial Vehicle

UFT Unmanned Flying Testbed (Unbemannter fliegendesMghstrager)
Ulltra Unmanned LLT Research Aircraft (Unbemanntes Fonsghilugzeug des LLT

WGS-84 | World Geodetic System von 1984 (NIMA und DepartmariDefense)




Kapitel 1

EinfUhrung

1.1 Bedeutung und Aufgaben unbemannter Fluggeréate

Der Traum vom Fliegen inspiriert seit JahrtausergieriVorstellungskraft und den Forscher-

geist der Menschen. Zahlreiche historische Qudikdrgen, dass der Mensch Uber viele ver-
gangene Jahrhunderte hinweg Bemuhungen unternomatees den Vogeln gleichzutun und

sich frei in der dritten Dimension zu bewegen. Gesee an der langen Zeit der hoffnungslo-
sen und fatalen Versuche wirken die ersten erfagem Flugversuche Otto Lilienthals, als

hatten sie erst gestern stattgefunden. Der Flugséertder Wright scheint gerade einen Au-
genblick vergangen zu sein. Doch trotz ihrer jun@sschichte ist die Luftfahrt heute eine

Selbstverstandlichkeit, die aus dem taglichen Labeht mehr wegzudenken ist. Die rasante
Entwicklung im 20. Jahrhundert hat die Fliegeremwnem Abenteuer weniger Pioniere zu

einem der sichersten Transportmittel werden lasg@nes heute breiten Bevolkerungsschich-
ten ermoglicht, bequem und schnell lber Distanzeresen, die vor kurzem noch untber-

windlich schienen.

Es ist nicht verwunderlich, dass die ebenfalls meesa Entwicklungen auf dem Gebiet der
Elektronik bereits sehr frih fur die Luftfahrt gertuwurden. Heute ist es selbstverstandlich,
dass so genannte Autopiloten den Menschen bei dleuRg moderner Verkehrsflugzeuge
entlasten und auch komplexere Aufgaben, wie dasnatische Abfliegen mehrerer Weg-
punkte bis hin zur automatischen Landung auf eikkrghafen, bewerkstelligen.

Diese Fahigkeiten zeigen eindrucksvoll, dass esliofogst, Flugzeuge auch ohne menschli-
ches Eingreifen sicher und selbstandig fliegenazsdn. Daher bietet es sich an, bei Flugsys-
temen, die nicht den Transport von Menschen zurhl&ben, auf Piloten an Bord zu ver-
zichten und Computern die Fihrung des Flugzeugsbeutragen — entweder vom Boden U-
berwacht oder aber voll autonom.

Diese unbemannten Fluggerate, im EnglischetJAN (Unmanned Aerial Vehiclebezeich-
net, haben in den letzten Jahren drastisch an Bauggewonnen. lhr Potenzial fur die Zu-
kunft ist heute kaum abzusehen. Besonders danm dendurchzufiihrende Mission lange
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andauernd, gefahrlich oder ermidend ist, weiseemalnnte Systeme entscheidende Vorteile
auf.

Das Spektrum erstreckt sich dabei von insektengrero Aerial VehiclefMAVS bis hin

zu grol3en Systemen, die mehrere Tage lang in gid®ee operieren kdnnen, etwa ¢Hegh
Altitude Long Endurance UAVALE). Im Jahrbuch 2003 [18] ddfuropean Unmanned
Vehicle Systems AssociatigfURO UV$ werden allein 16 Kategorien von unbemannten
Fluggeraten unterschieden, was die Vielfalt detdiesiden und geplanten Systeme beweist.
In [146] wird der Versuch unternommen, unterschaddi Arten von UAVs in formalisierte
Klassen einzuteilen.

Folgende Aufzéahlung enthalt nur einige der gegetigegir Anwendungsgebiete unbemannter
Flugsysteme:

Bespruhen von Ackerland mit Diinge- und Schadlingsbe&mpfungsmitteln: Nach An-
gaben der Firm& AMAHAwurden etwa im Jahr 2002 mehr als 350000 Hekt&eAl&-
che von unbemanntePAMAHA- Helikoptern der TypeRMAXundR-50bespriiht.

Beobachtung geologisch gefahrlicher und fir Menschmenicht zuganglicher Gebiete

In [131] wird die Verwendung eines autonom agiessrRIMAX-Helikopters zur Beobach-
tung des japanischen Vulkans Mount Usu nach deAssbruch dargelegt. Seit diesem
Einsatz wird deRMAXregelmaRig zur Uberwachung geologisch aktiver &elierange-
zogen.

Umweltiberwachung Aufzeichnung rédumlicher radioaktiver Strahlundée (z.B. Wa-
kasa Wan Energy Research Center, Japan), UbergeiomnUberschwemmungsgebieten
und Flusslaufen.

Inspektion schwer zugénglicher Stellen an BauwerkenKamerainspektion von Bri-
ckenpfeilern und Starkstromuiberlandleitungen natteibemannter Hubschrauber.

Relaisstation fur Daten, Fernsehen und Kommunikatia: In Modellversuchen, etwa mit
dem vom NASA Dryden Flight Reserach Center betnebélelios wurde erfolgreich die
Maglichkeit demonstriert, hochfliegende, unbemanBysteme zur Ubermittlung von
Funkdaten zu verwenden. Aufgrund ihrer Fahigkatetang am Stiick in grof3er H6he zu
operieren, werden diese Systeme auch als ,atmasphérSatelliten“ bezeichnet.

Taktische Aufklarung im Nahbereich: Militarische Anwendung kleinerer, handgestarte-
ter UAV Systeme, die Videobilder der ndheren Umgepliefern. Beispiele hierfur sind
die KonfigurationerPointer oderDragon Eyeaus den USA oder die deutschen Produkte
LUNA und ALADIN der FirmaEMT. Die Kommunikation mit den Systemen erfolgt von
einer Bodenstation aus.

Taktische Aufklarung: Die oft wie bemannte Flugzeuge horizontal statéenund lan-
denden Systeme kdnnen in vielen Fallen relativdangler Luft bleiben, teilweise Uber 24
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Stunden am Stick und decken bereits Reichweitenmvaireren hundert Kilometern ab.
Beispiele sind die SystenfangerundHunter.

» Strategische Aufklarung Systeme, die viele Stunden lang und meist in gréiHhe ope-
rieren sowie sehr ausgedehnte Reichweiten und &Znaséen aufweisen. Die Kommunika-
tion zwischen der kontrollierenden Bodenstation dach Fluggerat erfolgt auf3er im Nah-
bereich Uber Satellit. Ein eindrucksvolles Beisigrfir ist derGlobal Hawk Diese Sys-
teme sind mit Sensoren im optischen Bereich sowtehothauflésenden synthetischen
Radargeraten und Einrichtungen zur elektroniscimehzurr Signalaufklarung ausgestattet.

o Zielbekdmpfung: Die neueste Entwicklung auf dem Gebiet der unlvenean Fluggerate
sind die unbemannten Kampfflugzeugamanned Combat Aerial Vehicl@sCAV). Bei-
spiele hierfir sind di®ARPAErprobungstrager X-45 und X-47.

Die stetig wachsende Bedeutung unbemannter Systerdenicht zuletzt durch die Unman-
ned Aerial Vehicles Roadmap 2002 — 2027 des anm@sk&hen Verteidigungsministeriums
[110] untermauert, in der die Bedurfnisse und Phagaun fir zukinftige unbemannte Militar-
flugzeuge detailliert dargestellt werden.

Der Betrieb unbemannter Flugzeuge bietet viele &mmsdglichkeiten und Chancen. Auf der
anderen Seite wirft die Verwendung von UAVs neuagEstellungen auf und stellt neue Her-
ausforderungen fur Ingenieure dar. Hier ist aneerStelle der erforderliche Grad an Hand-
lungsautonomie zu nennen, der noétig ist, um ein LBYgtem weitab von der kontrollieren-

den Bodenstation erfolgreich betreiben zu konnenm8ss das Gerét in der Lage sein, viele
Ausfallsituationen, die bei normalen Flugzeugen \Rifoten gehandhabt werden, selbstandig
zu kompensieren. Handlungsautonomie ist eine Aefomy, die eine wichtige Rahmenbe-
dingung fir das Regelungssystem darstellt und dancit fir diese Arbeit von grof3er Bedeu-
tung ist.

Weitere Fragestellungen ergeben sich vor allenzivden Anwendungen unbemannter Flug-
gerate etwa hinsichtlich deren koordinierter Flilgrund deren Systemsicherheit, wenn sie in
kontrolliertem, zivilem Luftraum und Gber bewohnt&webiet operieren sollen. Auch auf die-
sen Gebieten werden ausfuhrliche Untersuchungerhdefiihrt. Als Beispiel hierfir sei die
OrganisationlJCARE (UAVs: Concerted Actions for REgulatigrgenannt, die sich mit The-
men der Zulassung und des Fliegens in kontrollierdt@ftraum befassen. Bereits erarbeitete
Ergebnisse hierzu sind unter anderem in [106] zdefn.
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1.2 Regelung unbemannter Flugsysteme —
Ziele, Moglichkeiten, Perspektiven

Eine wesentliche, bereits genannte Zielsetzungribemannte Flugzeuge ist deren Fahigkeit,
autonom agieren zu konnen. Diese zentrale Forddyiaet bereits eine wichtige Rahmenbe-

dingung fur den Regelungsentwurf. Das Fluggeratsmusler Lage sein, samtliche Navigati-

ons- und Fuhrungsaufgaben selbstandig zu Gbernehmen

Die autonome Fihrung bei Nominalbedingungen isténbai bemannten zivilen und milit&ri-
schen Flugzeugen dank komplexer Autopiloten eim@&edmerkmal. In Ausfallsituationen
jedoch werden die relevanten Entscheidungen, wiali@se Ausfélle zu reagieren ist, vom
Piloten selbst getroffen. Andern sich insbesond®meamik und Steuerbarkeitseigenschaften
des Flugzeuges durch einen Ausfall erheblich, smisler Regel der Mensch gefordert, die
Situation in den Griff zu bekommen und dem verétae¥erhalten Rechnung zu tragen. Im
Falle eines unbemannten Fluggeréats ist diese Aefgan Flugregelungssystem zu uber-
nehmen. Dies kann mit Hilfe robuster oder adaptiRegelungsverfahren bewerkstelligt wer-
den.

Die Abwesenheit von Pilot und Passagier macht eeranseits Uberflissig, bei der Festle-
gung des Flugzeugverhaltens auf physische Belasguenzen, Flugkomfortaspekte und
Flugeigenschaftsanforderungen einzugehen. Vielnkéhnen die durch die Konfiguration
des Flugsystems gegebenen strukturellen und fligdisthen Mdglichkeiten voll ausge-
schopft werden. An die Stelle der Flugeigenschaftsderungen tritt dann etwa die Maxi-
mierung der Fuhrungsgenauigkeit bei Flugaufgabenhdhe Prazision erfordern, oder eine
moglichst hohe Ubertragungsbandbreite, wenn diesibtisdes betrachteten Systems hochagi-
le Manéver notwendig macht.

Auf der anderen Seite kann, insbesondere bei kismneder nicht dber bewohntem Gebiet
operierenden UAV-Systemen, davon ausgegangen weddss im Vergleich zu bemannten
Systemen reduzierte und vereinfachte Zulassungsteritngen zum Zuge kommen, bei sehr
kleinen Systemen kann unter Umstdnden sogar gdneiratormales Flugzulassungsverfah-
ren verzichtet werden. Hieraus ergeben sich groBglithkeiten und Perspektiven. Neben
einer drastischen Kostenreduktion kann aktuelletwiERlungen auf dem Gebiet der Infor-

mationstechnologie oder im Bereich der Sensorik.b&kiuatorik Rechnung getragen wer-

den.

Die Steuerungscomputer aktueller bemannter Flugzéegitzen Rechner- und Speicherleis-
tungen, wie sie in PC-Computern vor 10-15 Jahreaitsevorhanden waren. Gerade bei klei-
nen UAV-Systemen kann hingegen auf die neuestewiékiuingen im Bereich der Compu-

tertechnologie zurtickgegriffen werden. Dies erndddliaufgrund der stark gesteigerten Re-
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chenleistung und -geschwindigkeit wesentlich kom@ite Reglerstrukturen und erlaubt die
Auslegung des Reglers als quasikontinuierlichese8ys

Ebenso lassen sich bei den Sensoren moderne, onisi@tte und kostengtinstige Geréate ver-
wenden, etwa fir disMU oder dassPSSystem.

Dartber hinaus kann wegen der weit weniger fatelelgen eines Totalverlusts des Systems
auch das Redundanzniveau, und damit ein weitersteleo und Gewichtsfaktor, reduziert
werden.

1.3 Literaturbetrachtung

In diesem Abschnitt soll vorwiegend auf Literatur den Themen nichtlineare Regelung und
Regelung unbemannter Fluggeréate eingegangen wektkenllgemeine Berichte zum Thema

UAV seien [18] und [110] genannt, die unbemanntggEtuge einmal in ihrer Gesamtheit
und einmal aus Sicht militdrischer Anwendungendmdtren. Als Beispiele fur aktuelle Ein-

satze von UAVs konnen [38] und [131] aufgeflihrt desr. [145] und [157] sind Beispiele flr

laufende Flugerprobungsprogramme komplexer UAV-8pst

In praktischen Anwendungen dominieren nach wieaudrder Theorie linearer Systeme ba-
sierende Regelungsverfahren. Dennoch wurden idedeten Jahrzehnten intensive und wis-
senschatftlich tiefgehende Untersuchungen in derei@&n der nichtlinearen Dynamik und
Regelung unternommen, die zu einer Reihe von vtarten Lehrbichern gefuhrt haben.
Hierzu zahlen etwa die Werke von Slotine [139], KH&2], Isidori [61] und [62] sowie das
Buch von Kristic, Kanellakopoulos und Kokotovic [7Diese Abhandlungen werden in den
meisten wissenschaftlichen Veréffentlichungen aes) dsebiet der nichtlinearen Regelung
zitiert und durfen daher als Standardliteratur aegen werden, die die Theorie nichtlinearer
Systeme einem breiten Publikum zuganglich macht.

Als fachliche Grundlagen fur Analyse und Regleramfwverden dabei Gbereinstimmend die

Analyse dynamischer Systeme in der Phasenebengtabéitatstheorie von Lyapunov sowie

die Analyse schwach nichtlinearer Systeme mittelsdBreibungsfunktionen angewendet. Fur
die in der vorliegenden Arbeit weiter vertiefte ptiae, nichtlineare dynamische Inversion ist

vor allem die Stabilitéatstheorie von Lyapunov vaolRer Bedeutung. Ausfuhrliche Abhand-

lungen zu diesem Themenbereich finden sich in [39], [87] und [156].

Die in den meisten Standardwerken zur nichtlinedegelung betrachteten Regelungsver-
fahren sind Verfahren, die unmittelbar auf der Treeoon Lyapunov beruherLyapunov
Design Lyapunov Re-Designdie dynamische Inversion, die korrekter, je nach als Ein-
gangs-Zustandslinearisierung oder als Ein-/Ausgd&ngsarisierung zu bezeichnen ist, das
Backstepping, die Sliding-Mode-Regelung sowie a@ihéaAnséatze der adaptiven Regelung,
die oft in die Grundarten ,modellbasierte adaptRegelung Model Reference Adaptive
Control — MRAGQ" und ,selbstanpassende adaptive Regel®gf(Tuning Control — STC
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eingeteilt werden. In den meisten Lehrbichern nirdatiei die Behandlung der Eingangs-
Zustandslinearisierung bzw. der Ein-/Ausgangs-Liisgsrung die zentrale Rolle ein. Dies
gilt etwa fr [62], [94] und [139].

Die Vielzahl der tiefgehenden Untersuchungen zuradyischen Inversion spiegelt sich un-
mittelbar in ihrer fur nichtlineare Regelungsansaingewoéhnlich breiten Verwendung wider.
Insbesondere bei Robotern wird die dynamische &wersehr haufig angewendet. So wurde
bereits seit den 60er Jahren das so gendbomeputed TorquéCT) Verfahren benutzt, das
bei Robotern mit starr verbundenen Armen im Endefféer dynamischen Inversion ent-
spricht. DasCT-Verfahren wurde aus physikalischer Anschauung iekeit, noch lange be-
vor die fachlichen Grundlagen fur die Ein-/Ausgahgsearisierung formuliert waren. Folg-
lich ist es nicht verwunderlich, dass es viele @umebibt, die sich mit der Anwendung der
dynamischen Inversion auf Roboter befassen, et@jauigd [142].

Samtliche der oben angesprochenen, nichtlineargel®egsansatze wurden auch zur Rege-
lung von Fluggeraten herangezogen. So wird in @&8JAnwendung einer Lyapunovmethode
auf ein unbemanntes Weltraumgefahrt vorgestelg 2y, [137] und [143] wird Backstepping
zur Regelung von Flugsystemen eingesetzt, die @uélio] und [50] dienen als Beispiele fir
die Verwendung von Sliding Mode Control bei LufiduRaumfahrtanwendungen.

Lane, der bereits im Jahre 1988 Untersuchungemdaptiven Regelung unter Verwendung
der nichtlinearen dynamischen Inversion veroffehtlihat [86], zitiert eine Quelle von Singh
und Schy aus dem Jahr 1979, in der bereits Angiilzd&kegelung von Fluggeraten mittels
dynamischer Inversion verfolgt werden. Seitdem gieine sehr grol3e Zahl von Publikation,
die sich mit der Regelung von Flugzeugen mittethttinearer dynamischer Inversion ausei-
nandersetzt. Zwei sehr ausfuhrliche Abhandlungem Zhema sind [86] und [141].

Wegen ihrer Fahigkeit, schnelle nichtlineare Eféekiplizit zu beriicksichtigen, wurde die
dynamische Inversion oft zur Regelung hochagilenfiQurationen eingesetzt, z.B. in [4],

[16], [141]. Auch zur Regelung wiederverwendbar@uRtransportsysteme wurde verstarkt
auf die dynamische Inversion gesetzt ([7], [66B1]L [152]). Interessant ist auch die Rege-
lung von Senkrechtstartern mittels dynamischer rigsiea, da hier wichtige theoretische Bei-
trage zur Regelung schwach nichtminimalphasigeteBys geleistet wurden, etwa in [43].

Das grol3e Potenzial der dynamischen Inversiondraibeér hinaus dazu gefuhrt, dass im Rah-
men einer von der U.S. Luftwaffe beauftragten und tHoneywell angefertigten Studie zur
Erstellung formalisierter Richtlinien fir den Entiwyon MehrgréRenregelungssystemen ne-
ben der Eigenstrukturvorgabe und geSynthese die dynamische Inversion in diesen Katalog
aufgenommen wurde [105]. Die Bedeutung dieser Ricdih liegt darin, dass sie als Hilfs-
mittel fur die Auslegung von Reglern fur Serientegge dienen sollen. So wird auf S. 13 der
Richtlinien die Wahl der dynamischen Inversion &ipimit folgenden Argumenten begrin-
det:
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» Die dynamische Inversion ist in der Lage, die i@JLerlauterten Anforderungen an Flug-
regelungssysteme zu erfillen.

» Die softwaretechnische Umsetzung des Ansatzesusjeseift genug, um sie fur reale
Flugreglerauslegungen heranzuziehen.

» Die Entwickler verfiigen tber ausreichende Erfahemip den zur Anwendung auf Flug-
regelungsprobleme erforderlichen Techniken.

Es ist wichtig, an diesem Punkt anzumerken, dassrd&apitel 5 dieser Arbeit vorgestellte
Regelungskonzept deutlich Gber die Standardansizelynamischen Inversion hinausgeht
und auch auf der theoretischen Seite neue Aspekieksichtigt.

Auch in der Bundesrepublik Deutschland wurden kererfolgreich Flugversuche mit auf
dynamischer Inversion basierenden Reglern unterremrm®o wurden am 1. September 2000
mit dem DLR Erprobungstrag&T TASdrei automatische Anfliige und Landungen mit einem
dynamischen Inversionsregler durchgefuhrt ([901]]9

Der Gedanke, einen dynamischen InversionsregleHitié neuronaler Netze zu einem adap-
tiven Regler zu erweitern, wurde wiederum aus daod®k dbernommen. Insbesondere Le-
wis war bei diesen Entwicklungen federfiihrend ([$89]).

In die Luftfahrt Gbertragen wurde der Ansatz von lderschergruppe um Prof. Calise am Ge-
orgia Institute of Technology. Neben theoretischérmtersuchungen des Ansatzes, z.B. in
[20], [21], [63], [67], [68], wurde er auch auf @nschiedlichste Flugzeugkonfigurationen
angewandt, etwa auf zivile Verkehrsmaschinen ([LEB9]) oder auf wieder verwendbare
Raumtransportsysteme ([65], [66]).

Die Tauglichkeit des Konzeptes fur die Regelungginnbemannten Hubschraubers wurde
mit Hilfe von Flugversuchen nachgewiesen ([23],]{§64], [70], [78]). Einen Hohepunkt in
der Erprobung der Kombination dynamischer Inversiegler mit neuronalen Netzen stellten
sicherlich die Flugversuche mit dem unbemannteah8tugzeug X-36TAFA (Tailless Figh-

ter Aircraff) im Rahmen deRESTOREProgramms dar ([10], [11], [19], [22]).

Parallel zu den Bemihungen, neuronale Netze furadegptive Flugregelung einzusetzen,
werden, angespornt durch die erfreulichen Ergebniss Flugversuchen, zunehmend An-
strengungen unternommen, auch die formalen Vortassgen fur die Zulassbarkeit neuro-
naler Netze fir den Einsatz in Serienflugzeugeachaffen [135]. Im Rahmen dégelligent
Flight Control SystenfIFCS) Projekts der NASA wurde mittlerweile der Einsat# neurona-
len Netzen basierender, adaptiver Flugregler amclibamannten Fluggeraten erfolgreich
nachgewiesen ([5], [20], [101], [123]).
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1.4 Ziele der Arbeit

Ziel der vorliegenden Arbeit ist es, fur den UAVeRmologietragetFT / Ulltra EVO mo-
derne Regelungstheorien zu einem durchgangigenn@lesazept zusammenzufihren, das es
der Konfiguration erméglicht, unter Bertucksichtigurelevanter struktureller und flugdyna-
mischer Begrenzungen autonom einer vorgegebenem Rafolgen.

Die Auslegung des Regelungssystems erfolgt anh@wed @umerischen Simulationsmodells.
Um der Relevanz der erarbeiteten Ergebnisse fupdattischen Einsatz Rechnung zu tragen,
muss dieses Simulationsmodell samtliche wichtigifakiie, vor allem aber Modellunsicher-
heiten und Fehlerfalle, wiedergeben kénnen. Ingids® wird die Dynamik von Mess- und
Stellsystemen explizit beriicksichtigt.

Der Auslegung des Regelungssystems werden diefispbein Eigenschaften des unbemann-
ten Flugsystems zugrunde gelegt. So werden etvasiktzhe Flugeigenschaftsanforderungen
zugunsten einer Maximierung der Gesamtiubertragamghireite fallengelassen.

Die Basis des Regelungskonzeptes bildet die nigdhe dynamische Inversion. Besonderer
Wert wird auf die Gegenuberstellung der zur Verfigygtehenden Alternativen bei der Inver-
sion gelegt sowie auf die Auswahl der fur die sfi@zien Anforderungen am besten geeigne-
ten Ansatze.

Weitere Schwerpunkte liegen auf der Entwicklungesigeometrischen Ansatzes fiur die In-
version der Bahndynamik, der Synthese des Invesgigters mit Mal3hahmen zur automati-
schen Einhaltung physikalischer Betriebsgrenzeniesoler durchgangigen Verwendung des
so genannten Pseudo-Control Hedgings in allen Behjedas eine aktive Berlcksichtigung
von Sattigungseffekten ermdglicht.

Durch die Erweiterung des Systems um ein adaptie=s] wird der Forderung nach Auto-
nomie auch in Ausfallsituationen Rechnung getragen.

Die Leistungsfahigkeit des Ansatzes wird schlidfiiamhand numerischer Simulationen be-
legt.



Kapitel 2

Referenzkonfiguration und
Modellierung

2.1 Uberblick

Die Entwicklung und Umsetzung des nichtlinearenptisdan Regelungskonzeptes wird am
Beispiel der KonfiguratiotUFT (Unmanned Flying Testbed — unbemannter, fliegeiktter
probungstrager) bzwJlltra EVO (Unmanned LLT Research Aircraft) durchgefihrt, ore
folgenden Unterkapitel naher dargestellt werdeB]([#9], [150], [154], [161], [162]).

Die Wahl dieser Flugzeuge als Referenz ist im Wiiseen durch die Verflugbarkeit einer
breiten Datenbasis motiviert, die aufgrund ihres/ersitdren Ursprungs keinen Geheimhal-
tungsbestimmungen unterliegt und somit die Nachkiailbarkeit der dargestellten Ergebnisse
ermoglicht. Beide Erprobungstrager sind in flugém Zustand am Lehrstuhl fur Luftfahrt-
technik der Technischen Universitat Minchen staitnso dass ein unmittelbarer Zugriff
auf die aktuelle Flughardware mdglich ist. Diestéthden Realitatsbezug der Untersuchun-
gen und lasst eine Ausrichtung der Schwerpunkeraxisrelevanten Gesichtspunkten zu.

Die Voraussetzung fur die Durchfiihrung samtlichealse- und Auslegungsaufgaben ist die
Verfugbarkeit eines mathematisch-physikalischera&rsodells, das ein mdglichst realitats-
nahes Abbild der realen Verhaltnisse unter Beriagtkigjung aller fur die zu untersuchenden
Problemstellungen relevanten Eigenschaften undiisisé darstellt. Diese Aufgabe wird von
einem nichtlinearen Simulationsmodell bewerkstelldas dank seiner Implementierung in
MathWorksSimulink® ([108], [111]) eine komfortable und effiziente Aitsgrundlage auf
PC-Basis bietet.

Ausgehend von den zugrunde liegenden Koordinatérsgsn und Bezeichnungskonventio-
nen werden in diesem Kapitel die nichtlinearen Bgpumgsgleichungen des Starrkdrperflug-
zeuges dargestellt. Die &ulReren, auf das Systekenden Krafte und Momente infolge von
Schwerkraft, Umstromung des Flugzeuges und Antsiediem werden einzeln erértert.

Da der Regelungsentwurf unter realitdtsnahen Rahet#ngungen erfolgen soll, sind neben
der Starrkdrperdynamik auch weitere SubsystemeeiMdellierung mit einzubeziehen. So
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wird das Verhalten der elektrischen Stellsystemeneb nachgebildet wie das der vorhande-
nen Sensoren. In diesem Kapitel werden die Aufhergider Messsignale zur Verwendung
im Regelungssystem und die systemtechnischen Aspikt Umsetzung des Reglers darge-
stellt. Des Weiteren wird kurz auf die statischewl @lynamischen Eigenschaften der Atmo-
sphére und die sich daraus ergebende Beeinflusirmfgugzeugdynamik eingegangen.

Auch wenn das umgesetzte Simulationsmodell einegrelRe Modellierungstiefe besitzt und
vielen Einflissen Rechnung tragt, so unterscheigét das Verhalten dennoch von dem der
realen Flugzeugkonfiguration. Ursache hierfir snethen bewusst vernachlassigten dynami-
schen Effekten im Wesentlichen Modell- und ParanuetsEcherheiten. Um deren Auswir-
kungen Rechnung zu tragen, ist ihre explizite Biesiahitigung im Modell erforderlich. Die
dazu herangezogenen Ansétze werden ebenfalls tllges

2.2 Beschreibung und technische Daten des UFT / UlltreVO

Der vorliegenden Arbeit wird dddFT (Unmanned Flying Testbgtzw. Ulltra (Unmanned
LLT Research Aircraftals Referenzkonfiguration zugrunde gelegt. Hietmndelt es sich
um einen gemeinsam vom Lehrstuhl fir Luftfahrttekrder Technischen Universitat Man-
chen und der damaligen DaimlerChrysler Aerospadeiekelten Erprobungstrager, der als
Plattform zum Testen von Flugregelungssystemenesfliggender Hard- und Softwarekom-
ponenten dient. Eine Dreiseitenansicht d&F ist in Abbildung 2.1 dargestellt.

Das UFT ist ein Hochdecker mit einer Spannweite von 4.2umd einer Fligelflache von
1.81 nf. Daraus resultiert eine relativ groRe Streckung Yd.2, die sich in der GréRenord-
nung der eines Motorseglers bewegt. Nach 30% d#rspannweite sind die Fligel um 1.5°
nach unten geneigt. Die ab 60% der Halbspannweiseiende Fligelverwindung betragt
3°. Uber die gesamte Spannweite wird das im Modallveit verbreitete Fliigelprofil RG-12
verwendet. Fir die &uReren Abmessungen ergibtesichGesamtlange von 2.75 m und eine
maximale Hohe von 0.92 m [48]. Die Flugel sind onkentioneller Abachi — Schaumstoff-
bauweise ausgefuhrt [161].

Angetrieben wird das&JFT von einem, hinter den Tragflachen in einen Fannmggrierten
Fan, ahnlich dem bemannten Trainingsflugzeug RR&igzeugbau Fantrainer. Gemal [161]
wurde diese Wahl vorwiegend aus Sicherheitsgrugg¢roffen, um beim Betrieb durch Stu-
denten die Verletzungsgefahr zu minimieren. Alebwerk wird ein Zweizylinder Zweitak-
ter Boxermotor mit 80 chiHubraum eingesetzt [49]. Es handelt sich dabedlieneichtbau-
version eines Modellflugzeug-Zweitaktmotors. Da eigreme Leichtbauweise bei dem luft-
gekihlten Motor zusammen mit dessen Integratioden Rumpf zu Temperaturproblemen
fuhrt, wurde eine Zwangskihlung mit Ansaugung Ubem Spinner integriert [161]. Aul3er-
dem wird weitere Luft aus seitlichen Ansaugkandlber die Zylinder geleitet. Um dem Si-
cherheitsaspekt weiter Rechnung zu tragen, wirdvtgor nicht wie bei Flugzeugen dieser
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GroRRe Ublich von Hand, sondern mittels eines Bartsts angelassen. Ferner wurde, um
groltmogliche Autonomie zu gewébhrleisten, ein Gatogram Motor installiert [161]. Samtli-
che relevanten Daten des Antriebssystems und s@ggregate werden gemessen und Uber-
wacht.

Abbildung 2.1: Dreiseitenansicht des UFT; Quelle: kt. fur Luftfahrttechnik der TU Minchen

Der Rumpf des Flugzeuges wird im Wesentlichen vioereKohlefaser-Sandwich Platten-

struktur gehalten, die mit Hilfe von 3D-CAD-Systamentworfen und deren Festigkeitsaus-
legung mittels Finiter Elemente Methoden sicherg#sivurde. Die Abstutzung der Lasten

auf dieser Primarstuktur hat den Vorteil, dass Bénet Einbauten sehr gut zugénglich sind,
da die AulRenhaut des Flugzeugs keine tragende Befgasitzt und daher in einfachen, ab-
nehmbaren Schalen umgesetzt werden kann [161].Fibequenz der langsamsten Eigen-
schwingung, einer Langsbiegung, wurde zu 20 Hz tein{49]. Das Schwingverhalten der

Fligel wurde ebenfalls mittels FEM-Analysen untergu Die Grof3e des Nutzlastraumes
misst 0.25m x 0.22m x 0.15m. Damit stehen 8.3 Uistam fir Einbauten und Avionik zur

Verfigung. Das maximale Nutzlastgewicht betragtkg,(49].

Die aerodynamischen Eigenschaften des Fluggeraiedew zunachst mit klassischen Hand-
buchmethoden abgeschatzt, um spater anhand einegkddialmodells einen ausfihrlichen
aerodynamischen Datensatz zu bestimmen, der ddel@eglegung zugrunde gelegt wurde
([49], [150], [161]).

Die elektrische Versorgung des Systems wird zuraremit Hilfe des angesprochenen 12V-
Generators, zum anderen mittels zweier Nickel-Cadmhkku Packs bewerkstelligt. Im Fal-

le eines Generatorausfalls kann jedes dieser RikSystem fur jeweils 5 Minuten ausrei-
chend mit Strom speisen. Die Energieversorgung gliofit eine maximale Nutzleistung von

200 W bei 12 V [49].

Als Aktuatoren werden digitale Servos aus dem Mbdel herangezogen. Samtliche Steuer-
flachen sind unterteilt und werden von jeweils z8ervos angesprochen, die ihrerseits tber
eine doppelte Stromversorgung verfugen. Die Seygegn werden nicht nur vom FCS, son-
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dern auch von zwei unabhangigen Empfangseinheitgesteuert, die Uber zwei getrennte
Fernsteuerungseinheiten kommandiert werden. SoeisAusfall eines Steuerkreises immer
die volle Steuerbarkeit des Systems um alle dréis@n gewéhrleistet. Aul3erdem kann das
FCS per Bodenkommando oder bei Verlassen der gepl&nvelope auch automatisch voll-

standig von den Steuerorganen getrennt werden,nufarprobungsbetrieb bei eventuellem

Fehlverhalten des Regelungssystems AuswirkungedasuFluggerat zu vermeiden [161].

Als Rechner zur Umsetzung der Flugregelungsalguoetn Elight Control ComputerFCC)
steht ein Power PC zur Verfligung [49]. Dieser lzésiine mit 33 MHz getaktete CPU, 512
KB ROM und 512 KB RAM.

Um dem Flugregelungssystem sowie der BodenstatisnUberwachung und Auswertung
Informationen zur Verfiigung zu stellen, sind zakhie Sensoren in das Flugzeug integriert.
Dies sind insbesondere ein Differenzial GB&PS-System zur Ortsbestimmung sowie eine
Inertial Measurement Unit — IM@ur Lage- und Beschleunigungsbestimmung. Die taisdi
sehr hochwertige IMU verfiigt Uber drei optischeiggeund drei Beschleunigungsaufnehmer
[161]. Aerodynamische Messungen (Staudruck, Gesutigkeit, statischer Druck, aerody-
namischer Anstell- und Schiebewinkel) werden mifeHeiner Fiinflochsonde bewerkstelligt.

In die Nase des Flugzeugs ist eine kleine Kameegyirert, die neben einer Zoomfunktionali-
tat auch tber einen Infrarotmodus verfugt. Die diigten werden Uber einen getrennten Vi-
deolink bei 2.3 GHz zur Bodenstation tbertrage8]([EL61]).

Die Ubertragung der Flugdaten erfolgt mittels eisesellen Datenmodems bei einer Fre-
quenz von 430 MHz [49]. Die mdgliche Durchsatzrabe 19.2 Kilobit pro Sekunde wird
dabei in 60 Frames a 256 aufgeteilt. Schnell verdintie Zustandsparameter (Beschleuni-
gungen, Drehraten und Lage) werden dabei mit déervdatenrate von 60 Hz Ubertragen.
Langsamere Grol3en, etwa die Position, werden ireim&ntalwerten Gbermittelt, die jedes
zehnte Frame, also sechsmal pro Sekunde, mit deoldtiverten gestlitzt werden. Status-
und Uberwachungsdaten werden zweimal pro Sekunelerégen [161].

Neben der normalen Backup-Funkfernsteuerung bedeshBodensegment aus zwei PCs, die
in einen Kleinbus integriert sind. Ein Arbeitsplaznoglicht einem Operator, sdmtliche rele-
vanten Parameter zu Uberwachen, wahrend der zddieitsplatz mit einem Stick, einem
Schubhebel und Pedalen zur Steuerung des Flugzauggsstattet ist [161].

Fur Notfalle verfugt dasJFT Uber ein Fallschirm-Rettungssystem mit entwedenuaber
oder automatischer Auslésung. Dabei wird Uber eiRedermechanismus ein Hilfsschirm
ausgeschossen, der einen Hauptschirm aus sein&tammenmittelstiick liegenden Position
herauszieht. Falls moglich wird vor dem Ausschuess Sichirms noch das Triebwerk gestoppt
[48].

DasUFT absolvierte am 28. April 2002 seinen erfolgreiclestflug. Die Nachfolgerkonfi-
gurationUlltra EVO, die ebenfalls mittlerweile erfolgreich den Flugb aufgenommen hat,
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besitzt anstelle des Fans einen konventionellenitgropeller. Das Heck ist ebenfalls durch
eine neue, wesentlich leichtere Konfiguration estsetorden. Beim neuen Flugzeug werden
zwei Kohlefaserrohre, die als Heckausleger diemen,der Hohenflosse verbunden. An den
Schnittstellen zwischen den Kohlerohren und derdidibsse sitzen jeweils Seitenleitwerks-
flossen. Damit ergibt sich eine Konfiguration, dier vieler aktuelletJAVsS etwa den Konfi-
gurationen Pioneer, Hunter, Heron und Ranger, élmis.

Abbildung 2.2: UFT; Quelle: Lehrstuhl fur Luftfahrt technik der TU Minchen

2.3 Nichtlineare Starrkérperbewegungsgleichungen

In diesem Abschnitt werden die zwolf Bewegungsdéfeialgleichungen dargestellt, mit
deren Hilfe sich die zeitliche Verdanderung der Znde des Starrkdrperflugzeuges in sechs
Freiheitsgraden beschreiben lasst. Die Differegleadhungen gliedern sich in Zustands-
gruppen zur Erfassung der translatorischen undarigahen Bewegung sowie zur Festlegung
der Lage im Raum und der Position. Fir eine raatitthe Gesamtsystembetrachtung sind die
Starrkorperzustande allein nicht ausreichend, ss das im Folgenden dargestellte Kernmo-
dell sukzessive um zusatzliche dynamische Einflesaeitert wird.

Die Darstellung des Systems erfolgt in Form einiebtlinearen Zustandsraummodells erster
Ordnung. Die aulReren, auf das System wirkendend&afd Momente werden zunachst pau-
schal in ihrer Gesamtheit angesetzt, um in spatiagniteln detailliert aufgeschlisselt zu
werden.

Es ist darauf hinzuweisen, dass fir die Systemniiedaig pragmatische Kompromisse hin-
sichtlich der Modellkomplexitat eingegangen werd&ieses Vorgehen wird durch den

Nachweis legitimiert, dass jeweils samtliche Vosmisungen, die die Umsetzung vereinfa-
chender Annahmen ohne malfgebliche AuswirkungendieufGultigkeit und Relevanz der

umgesetzten Modelle zulassen, erfillt sind.

Eine ausfihrliche Herleitung der Starrkdrperbewgggteichungen kann der Literatur ent-
nommen werden, etwa: [9], [12], [58], [125], [13{144].



14 REFERENZKONFIGURATION UND MODELLIERUNG

2.3.1 Translationsbewegung und Impulssatz

Grundlagen

Die konkrete Grundlage fur die Bewegungsgleichungeterieller Systeme bildet dageite
Newton’sche Axioprdas besagt, dass die zeitliche Anderung der BemgsgroRdmpuls p
eines Korpers proportional der Resultierenden déiitm einwirkenden Krafte= ist und in
Richtung dieser Resultierenden erfolgt. Dieser Satd in den Bewegungsgleichungen auf
alle sechs Freiheitsgrade der Massenelemente dggdtiges (drei translatorische und drei
rotatorische) angewandt. In diesem Kapitel wird@giafVerwendung hinsichtlich der Transla-
tion eingegangen, wahrend sich der nachste Absahitider Rotation befasst. Eine ausfihr-
liche Darstellung der Herleitung ist [58] zu entmedn.

Das zweite Newton’sche Axiom lautet ausformuliert:

Zﬁ:—ﬁ:% P! (X ) (X, 1) CEV (2.3.1)

Hierbei istx,, ein materielles Koordinatensystem, das die Posdies betrachteten Teilchens
am Flugzeug beschreilpp,die Dichte am jeweiligen Ort. Es wird Uber allei@ente des Mas-
sensystems integriert. Damit das Newton’'sche Axigit, muss die Geschwindigkeit
r'(x,.,t) gegeniiber einem génzlich unbewegten Koordinatesrsysalso einem Inertial-
system oder euklidischen System, angegeben werden.

Voraussetzungen und Annahmen

Die in der Arbeit betrachteten und in Kapitel 2dtgestellten Konfigurationen bewegen sich
immer mit Unterschallgeschwindigkeiten. Sie besiteegen luftatmenden Antrieb, der einen
relativ zum Gesamtgewicht kleinen Treibstoffmastens verbrennt. Auf3erdem handelt es
sich um Fluggerate relativ hoher Festigkeit. Falgldirfen folgende vereinfachende Annah-
men getroffen werden, ohne dass dies die GultiglaitGleichungen wesentlich beeintrach-
tigt:

« Der Anteil der zeitlichen Anderung der Systemmasseer Anderung des translatorischen

Flugzeugimpulses ist vernachlassigbar. Die Flugaesgge kann als quasistationare GrélRe
betrachtet werden.

+ Das Flugzeug wird als Starrkérper angesehen, sirattielativen Anderungen der Position
von Massenelementen zueinander innerhalb des Sydititben damit unbericksichtigt.
Die Massenverteilung des Flugzeuges ist als qaisistire Gro3e anzusehen.

» Das Flugzeug bewegt sich so langsam, dass augdietaion resultierende Krafte (Zen-
tripetalkraft und Corioliskraft) vernachlassigt Wen kénnen. Aul3erdem erfolgt die Be-
wegung uber die Erdoberflache derart langsam, alasis die dynamischen Effekte durch
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die Geoidgestalt der Erde keinen nennenswertemagerur Dynamik des Systems liefern
(d.h. (@Eg)zﬁ). Folglich ist es legitim, ein erdfestes, ebene®idinatensystem, das fest
mit einer ,flachen” Erde verbunden ist, als Indgygtem anzusehen, in dem fir die ange-
strebte Anwendung das Netwon’sche Axiom mit ausemicer Genauigkeit gilt.

Bewegungsgleichungen in korperfesten Koordinaten

Die aus den Vereinfachungen resultierende Fornmrdpalssatzes flr das korperfeste System
des Flugzeugs lautet:

0. f =Ld5r), o), (v ) (232)

Der Vektor (\”/K)'fE =[uc Vi W]} beinhaltet somit drei, die Translationsbewegung de
Flugzeuges beschreibende Zustande, namlich die Koemten des Bahngeschwindigkeits-
vektors V, notiert im kérperfesten Koordinatensystem. Der utapatz in Gleichung (2.3.2)
liefert die Zeitableitung dieser Zustéande und satigtersten drei Bewegungsgleichungen des
Flugzeuges. Der Eulerterr(ci)gf)f ><(\7K )'f beriicksichtigt die Tatsache, da¥s gegeniiber
dem erdfesten Systerg)(abzuleiten, aber im flugzeugfesten Syst@naiigegeben ist.

Der Buchstaben bezeichnet die Flugzeugmasse. Die resultierendejas Flugzeug wirken-
de KraftZlE setzt sich im Wesentlichen aus der Schwerkrafs¢hhitt 2.4.1), den aerody-
namischen Kraften (Abschnitt 2.4.2) sowie den Astiskraften (Abschnitt 2.4.3) zusammen.

Die Wahl der Systemzusténde ist nicht eindeutiggibs verschiedene alternative Moglich-
keiten. Da mehrere Darstellungsweisen spéater beflagdynamischen Analyse und bei der
Reglerauslegung relevant sind, werden sie eberfi@tsangesprochen.

Bahngeschwindigkeit, Bahnanstellwinkel und Bahnscleibewinkel als Zustande

Neben der Verwendung der korperfesten KomponengerBdhngeschwindigkeit ist es auch
ublich, den Betrag der BahngeschwindigRéjt, den Bahnanstellwinkedr, und den Bahn-
schiebewinkel 5, als Translationszustéande des Flugzeugs heranamzidbiese Zustande
bzw. deren Zeitableitungen stehen mit den korpenfe&eschwindigkeiten in folgendem Zu-
sammenhang:

W, v
V, = UZ +Vi +W:  a, =arctan= B, =arctan—*— (2.3.3)

2 2
Uy \Ug + Wy
u, b, +v v +w, [W

» _ Uk
Vi = 2 12 02
YUk T Vg K

(Vi — U [
i, =P Tl e (2.35)
U + W

(2.3.4)




16 REFERENZKONFIGURATION UND MODELLIERUNG

5 = Ul Wy (U2 + W2 )3, +v, [, Ty,
o
(uz +v2 +w2 )qfuz +w2

» Die vektorielle Bewegungsgleichung (2.3.2) kann hiiife der Gleichungen (2.3.3) bis
(2.3.6) von einem System mit den dynamischen Zdetrau[uK V¢ WK]T in eine Dar-
stellung mit dem TeilzustandsvektE&/rK a. By ]T transformiert werden.

(2.3.6)

Beschreibung der Translation im Bahnachsensystem

Dartber hinaus ist es fir die Betrachtung der Bghanhik sinnvoll, die Bewegungsglei-

chungen der Translation auch im Bahnkoordinateesysaufzustellen. Diese Darstellung
entspricht der Betrachtungsweise des FlugzeugePuwktmasse, wie dies bei reduzierten
Modellen mit drei Freiheitsgraden Ublich ist. Derplulssatz lautet flr dieses Koordinatensys-
tem:

(\7K )kEk O R A F), (2.3.7)

» Es ist bei dieser Darstellung ublich, die Kraftelmiim Bahnachsenkreuz anzugeben, son-
dern in einem Zwischenkoordinatensystémdesserx-Achse mit dem Bahnkoordinaten-
system Ubereinstimmt, dessgnund z-Achse aber um den Bahnhangewinkgl gedreht
werden. Hintergrund dieser Vorgehensweise ist, da@sssich im Falle ruhiger Atmosphé-
re (keine Relativbewegung zwischen Atmosphére umtkerflache= a =a,, 5=,

M, = 1) in einem dem aerodynamischen System (Ing)gxarallelen Koordinatensystem
befindet und daher die beiden wichtigsten aerodys@rmen Krafte, der Auftriel und der
Widerstandw, in Richtung der negativen bzw.x-Achse des Koordinatensystems weisen.

» Die skalare Darstellung von (2.3.7) stellt sichemrBeriicksichtigung der Koordinatensys-
temdrehung unmu, sowie der oben begriindeten Annah(tﬁég)z 0 wie folgt dar:

V, . 1 0 0 F,
XV, [tosy =E 0 cosy, -—sinuy F, (2.3.8)
YV |, O singy cosyy | |F;

Die drei enthaltenen Bewegungsgleichungen kénneplizéxnach den gewlnschten Zu-
standsableitungen fur den Teilzustandsve[&/gr y )(]T aufgeldst werden:

V, = (F.): (2.3.9)
m
P (F, ). tcosu, —(F, ) Isinu (23.10)
mV, [cosy,

-(F, ). tsing, —(F,): I
VK — ( y)k Sln/'::m/( z)k COS:uK (2311)
K




REFERENZKONFIGURATION UND MODELLIERUNG 17

Im fir die Analysen verwendeten Simulationsmodettvlv, a, B.] als Teilzustands-
vektor zur Beschreibung der Translationshewegumgesdet. Fir den Entwurf des Inversi-
onsreglers werden aber spater auch die anderetellargen herangezogen.

2.3.2 Rotationsbewegung und Drallsatz

Die Herleitung der Bewegungsgleichungen fur dietaischen Freiheitsgrade stitzt sich in
Analogie zum Impulssatz ebenfalls auf das zweite/tde’sche Axiom und ist diesem in der
Vorgehensweise sehr ahnlich. Eine ausfihrliche Atheng ist auch hierfir in [58] zu fin-
den. Der DrallD eines Systems kann ebenso wie der Impuls fiir ierenzielles Massen-
element eines Korpers definiert und Uber den Gdsaper aufintegriert werden. Der Haupt-
unterschied besteht darin, dass der Drall um efestzulegenden Bezugspunkt bestimmt
werden muss. Hierzu bietet sich der Schwerp@tktles Flugzeuges an, da sich, wie in [58]
gezeigt, der Drallsatz fur diesen Fall deutlicheigiacht. Wahrend der Impulssatz einen Zu-
sammenhang zwischen der translatorischen Beschleumiund auf das System wirkenden
Kraften herstellt, setzt der Drallsatz die Winkaltigeunigungen des Korpers mit den auf ihn
wirkenden Momenten in Beziehung.

Unter Bertcksichtigung der in Abschnitt 2.3.1 gd#aonen und hier analog gultigen Annah-
men, lautet der Drallsatz fir das Starrkérperfluggmit dem Schwerpunkt als Bezugspunkt:

@) =0 @), -(*), x[1%), o), ]} (2.3.12)

Es sei explizit darauf hingewiesen, dass die armmge Formel nur unter der Annahme
(G)Eg):f) (flache Erde) giiltig ist. Der AusdrucE(lVl SP)f reprasentiert die Summe der am
System angreifenden aufleren Momente um den Schmktrpangegeben im korperfesten
Koordinatensysteml °° ist der vollstandig besetzte Tragheitstensor dagz€éugs um den
Schwerpunkt, der sich wie folgt zusammensetzt:

I SP _ I sP _ I SP
XX Xy Xz
SP —| _SP SP _|SP
(%), =[-1 12 -2 (2.3.13)
_ I sP _ I SP I SP
Xz yz 7z

Um die Mdglichkeit zu erhalten, Unsicherheiten lggimn der seitlichen Schwerpunktlage zu
untersuchen, bleibt der Tensor voll besetzt und wicht fir den symmetrischen Fall verein-
facht. Die Zustdnde der Rotationsbewegung sind demmlie Komponenten des Vektors
((YJgf)f :[p q r]Tf . Formel (2.3.12) liefert die drei zugehdrigen Bgwegsgleichungen zur
Bestimmung der Zustandsableitungen. Die Komponept€Rollrate), g (Nickrate) undr
(Gierrate) beschreiben die relativen Drehratenkdeperfesten Systems gegeniiber dem erd-
lotfesten System.
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2.3.3 Lagedifferenzialgleichungen

Die Lage des Flugzeuges im Raum wird mit Hilfe ileAnhang D eingefihrten Eulerwinkel
angegeben. Der Teilzustandsvektor zur Beschreibwley Lage lautet demnach:
[q) © LP]T. Die zugehorigen Differenzialgleichungen kénneighe mit Hilfe der Strap-
down-Gleichung hergeleitet werden. Wie in Anhanglakgestellt, kann der Drehratenvektor
((?)gf)f :[p q r]Tf auch als Funktion der relevanten Eulerwinkel bderen Zeitableitun-
gen geschrieben werden:

d-Wsine

p
(@¢), =| Omosd +WEindos® | =|q (2.3.14)
~OBIn® + W tosP [EosD | | 1

f

Lost man diese Gleichungen nach den ZeitableitungpgrEulerwinkel auf und schreibt das
Ergebnis in Form einer Matrixmultiplikation an, edalt man:

®| [1 sindtan® cosbtan® p
©|=|0  cosd -sin® q (2.3.15)
Y| |0 sin®d/cosd cosb/cosd |, |r

f

Wie aus der dritten Zeile der Aktualisierungsmatrix2.3.15) deutlich wird, weist di& -
Gleichung bei® =+90° eine Singularitat auf, die durch die Verwendung @uaternionen
([122], [144]) zur Lagedarstellung beseitigt werd&@mnte.

2.3.4 Positionsdifferenzialgleichungen

Die drei noch verbleibenden Elemente des Zustaktisige des Starrkorperflugzeuges be-
schreiben dessen Position. Auch hier gibt es wieserschiedliche Alternativen fur die
Wabhl der Zustande. So kann die Position des Flégegertwa in einem lokalen, kartesischen
Koordinatensystem angegeben werden. Der zugehdrigelzustandsvektor lautet
[xy %, h|, wobeix, die Koordinatenposition in Nordrichtung ung die in Ostrichtung
relativ zum Koordinatenursprung beschreibt.gibt die Flughdhe tGber dem Ursprung des
Achsenkreuzes an. Die zugehdérigen Positionsdifi@aggieichungen lauten:

E E E
N uK K uK
— — — T
o |=|Vk | =M lve | =M Ol (2.3.16)
XV WK WK f WK f

Hierbei istM , die Transformationsmatrix vom korperfesten in dedlotfeste System. Die

Matrix ist in Anhang A angegeben. Wahrend die Andgen der Nord- und der Ostposition
direkt mit dieser Darstellung bestimmt werden kannerhalt man die Ableitung der Hohe
durch Vorzeichenumkehr der Komponermtg, d.h.:

h=-x, (2.3.17)
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Dieses Positionskoordinatensystem stellt demnarchRechtshandsystem dar, da die Héhe in
die entgegengesetzte Richtung der duxghgegebenea-Achse des in den Differenzialglei-
chungen verwendeten Rechtshandsystems lauft. OresinvKauf genommen, da die Hohe
eine sehr anschauliche Positionskoordinate dérstell

Die Gleichungen (2.3.16) und (2.3.17) eignen siathazur Bestimmung der Flugbahnwinkel
aus den korperfesten Geschwindigkeiten. Es gilt:

Vi = arctanL Xe = arctan.& (2.3.18)
Xﬁ + Xcz) XN

Das lokale Koordinatensystem ist gut geeignet, ligldahnen kleiner geographischer Aus-
dehnung, wie sie bei der betrachteten Konfiguragimommen, anschaulich darzustellen.

Werden die BahngroRelv, y. x|  als Teilzustandsvektor fir die Translation verwen-
det, so kann die Positionsanderung im lokalen Kinatédnsystem berechnet werden gemal:

Xy cosyy [tosy,
X | =V, Osin y, [tosy, (2.3.19)
h siny,

2.4 AuRere Krafte und Momente

In den Abschnitten 2.3.1 und 2.3.2 wurden die teinsschen und rotatorischen Beschleuni-
gungen des Systems Uber das zweite Newton'schemArid den auf das Flugzeug wirken-
den Kraften und Momenten in Bezug gesetzt, ohne dese naher spezifiziert wurden. Im
Folgenden werden die auf das System wirkenden &ndfid Momente fur die betrachtete
KonfigurationUFT in die Kategorien Schwerkraft, Aerodynamik und dett aufgeschlisselt
und im Detail untersucht.

Die zu berlcksichtigenden, auf das System wirkerildberen Kréafte setzen sich wie folgt
zusammen:

SE) = Free), +Fr), +(Ee),
> M=), =(Ms,), + ()

Aero/f TW /§

(2.4.1)

2.4.1 Schwerkraft

Samtliche Korper im Umfeld der Erde werden von deBegavitationskraft angezogen. Da das
UFT nur in geringen H6hen und geographisch sehr betggenRaumen Flige mit kurzer

Dauer durchfihrt, sind weder die Abnahme der Gatieihskraft mit der Flughhe noch die

Inhomogenitaten im Schwerefeld von Relevanz, se dlis auf das Flugzeug wirkende
Schwerkraft als betragsmafiig konstant angeseheaewdsann. Ihre Wirkungslinie ist de



20 REFERENZKONFIGURATION UND MODELLIERUNG

Achse des erdlotfesten Koordinatensystems, d.hwisie lotrecht zur Tangentialebene an das
Referenzellipsoid im betrachteten Punkt.

Da die Gravitationskraft im Schwerpunkt (Massenaen) des Flugzeuges angreift, induziert
sie keine Momente, sondern liefert nur einen Bgitmar Kréaftebilanz.

Fur die Angabe der Schwerkraft im korperfesten @ystwie sie fur die Translationsdifferen-
zialgleichung (2.3.2) erforderlich ist, ergibt sidér Ausdruck:

I:Gx 0 -sin®
('EG)f =|Fg| =M, 0 O =mlg [ cosO [$in® (2.4.2)
FGZ f m@ g COS@ E)OSCD ¢

Hierbei istg = 9.80665 m/&die lokale Erdbeschleunigung.

Bei der Darstellung der Bewegungsgleichungen dandlation im Bahnachsensystem gemalf
(2.3.9), (2.3.10) und (2.3.11) ist der Ausdruckdig Schwerkraft:

Fox 0 —-siny
(r:G )k = Fgy | =My 0 =mlg 0 (2.4.3)
Foz |, mig |, —cosy |,

Hierbei ist darauf zu achten, dass der in Gleich@¥).3) gegebene Ausdruck unmittelbar im
Bahnachsensysteknotiert ist, nichtim Zwischenachsensystekn, und daher beim Einset-
zen in (2.3.11) auch_nichnehr mit cosy, multipliziert werden muss. Ebenso hat die
Schwerkraft demnach keinétinfluss auf die Gleichung (2.3.10).

2.4.2 Aerodynamik

Die durch die Umstromung des Flugzeugs erzeugteodpeamischen Reaktionen bilden

nicht nur den grof3ten, sondern vor allem den charigkischsten Anteil an den auf3eren, auf
ein Fluggerat wirkenden Krafte und Momente. Da derodlynamik im Wesentlichen das

dynamische Verhalten der Konfiguration bestimmt, vgikim Folgenden ausfiihrlich darge-

stellt.

Datensatz

Der aerodynamische Datensatz fur 4HST liegt in Form von mehrdimensionalen Tabellen
fur die stationaren Kraft- und Momentenkoeffizientowie in Form von Derivativen zur

Berucksichtigung der dynamischen Abhangigkeiten Boehraten um die korperfesten Ach-
sen vor.

Die Datenbasis fur die stationaren aerodynamisclewdste wurde im Rahmen einer Wind-
kanalmesskampagne am Windkanal des Lehrstuhls fidrR&ghanik der Technischen Uni-
versitat Minchen im Jahre 1999 erzeugt ([150], [L6Rje dynamischen Derivativa (Raten-
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derivativa) wurden mit Hilfe von Schatzformeln undnfibhkeitsbetrachtungen mit bekann-
ten Konfigurationen bestimmt [150].

Die aerodynamischen Krafte und Momente werden bezugles aerodynamischen Bezugs-
punktes ARP) nach folgenden Formeln berechnet:

X Aero q [S [CX LQI:ch)J q [S |:ﬂ)/z m:I
(IEAero)f = YAero = q[S[q:Y (|\7| ﬁsri’))f = M AAeRrE = GES[[];J |:([:m ( 244 )
ZAero f GESEG:Z f NAASE f q[sm)/zm:n f

Hierbei ist G =1/2[pV? der Staudruck, der von der Fluggeschwindigkeiind der stati-
schen Umgebungsluftdichte abhangig istSist die Bezugsflugelflachd,, die Bezugsflu-
geltiefe undb die Spannweite des Fluggeratege dimensionslosen Beiwerte werden dabei
nach folgendem Bildungsgesefgpplication Rulg bestimmit:

C:i = Ci,O(a’n’ﬂ)+ACi,£(a!£!ﬂ)+ACi,Z (a,(,ﬁ)'FACi’a—K (a'éK )+ACi,Démpfung ( 245 )

Die im Datensatz berucksichtigten Abhangigkeitenri@imder Tabelle 2.1 entnommen wer-
den. Die zum jeweiligen Flugzustand gehdrigen Weegeden mit Hilfe von linearer Interpo-
lation bestimmt. Es ist zu beachten, dass es sichallen Einflissen mit Ausnahme der
Dampfungen nichtm Derivativa, sondern um Absolutbeiwerte handelt.

Die aerodynamisch wirksamen Steuerausschlage werdeh die Winkelpositionen des Ho-
henrudersy, des Querruderg, des Seitenruder§ sowie der Landeklappedy spezifiziert.

Die dimensionslosen Dampfungsderivativa sind mit demedsionslosen Drehraten zu mul-
tiplizieren. Es qilt:

- EINFLUSSFAKTOR

TRANSLATION ROTATION AERODYNAMISCHE STEUERUNG
BEIWERT

a B p q r n '3 { &
Cx v v v v
Cvy v v v v v
C, v v v v v v
C v v v v v v v
Cn v v v v v v v
C, v v v v v v v

Tabelle 2.1: Abhangigkeitsparameter der aerodynamishen Beiwerte
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Die Dampfungsanteile fir die Momentenbeiwerte berentsich dann zu:
ACI,Démpfung = CIp [ p* +C|r [r *
ACm,Déimpfung = Cmq m* ( 2.4.7 )
ACn,Dé‘lmpfung = Cnp Ep* +Cnr |__|]\ *

Tabelle 2.2 zeigt den Giltigkeitsbereich des aamadyschen Datensatzes. Extrapolationen
werden nicht zugelassen. Bei Simulationen wird eberdchreiten der Maximalwerte mit
einer Fehlermeldung quittiert, der SimulationslaufdMbeendet. Der Wertebereich fir die
aerodynamischen Steuerflachen entspricht deren maxmiglichen, physikalischen Aus-
schlagen.

Aufgrund der Tatsache, dass der Schwerpunkt inRiégel vom aerodynamischen Bezugs-
punkt abweicht, muss noch das Zusatzmoment, das derciiebelarm zwischen dem aero-
dynamischen Bezugspunkt und dem Schwerpunkt entbitiicksichtigt werden.

ABHANGIGKEIT ZEICHEN MINIMALWERT | MAXIMALWERT EINHEIT
Anstellwinkel a -8 18 [°]
Schiebewinkel Jij -10 10 [°]
Hoéhenruder n -15 15 [°]
Seitenruder { -15 15 [°]
Querruder g -10 10 [°]
Landeklappen Oy 0 45 [°]

Tabelle 2.2: Gultigkeitsbereich des aerodynamischelDatensatzes

Fur das in Gleichung (2.4.1) einzusetzende aeradigtdie Moment um den Schwerpunkt
ergibt sich:

(M32,), =(MA22), + (7 5P%), x(F o), (2.4.8)

Die Aerodynamik des UFT zeigt Gber den gesamten Elgyth das konventionelle Verhal-
ten eines in L&ngs- und Seitenbewegung statisbilestaFluggerates.

2.4.3 Antriebssystem

Den dritten Hauptanteil an den aufl3eren am Systeneidégngplen Kraften und Momenten bil-
det das Antriebssystem. Da$T verflgt Uber einen fir Flugmodelle entwickelten #ald-
Kolbenmotor [161].

Dieser erzeugt eine im SchubbezugspuRR — Thrust Reference Pqgiaingreifende Kraft,
die aufgrund des Hebelarms zwischen dem Flugzeugspbmid und dem Schubbezugs-
punkt ein Zusatzmoment um den Schwerpunkt induziart. dén Schubbezugspunkt selbst
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wird das Antriebssystem als momentenfrei angesehenrdlativ geringen Motordrehzahlen
rechtfertigen, zusammen mit der im Verhéltnis zum Gesestet) geringen Masse der rotie-
renden Komponenten, eine Vernachlassigung der bsb@glingten Zusatzkreiselmomente.
Da dasUFT wegen der erforderlichen Nahe zu einem Sicherhlgitesp mit Fernsteuerung
nur in einem sehr schmalen Hohenband operiert, wamfleine Modellierung der H6henab-
hangigkeit des Antriebes verzichtet. Eine Erweibgrum diesen Einfluss wére — ebenso wie
eine Berucksichtigung der Antriebskreiselmomente reoRrobleme mdglich, etwa geman
[15] und [58].

Die fur die Triebwerksmodellierung angenommenen geascbin Verhaltnisse sind in
Abbildung 2.3 dargestellt. Die Richtung der im Schdriffspunkt TRP angreifenden

Triebwerkskraft F,,, wird als gegenuber dem koérperfesten Koordinateasy€f) konstant

angesehen und durch die beiden Winkgl (in der korperfestery-Ebene) undo. (Schub-

elevationswinkel) festgelegt.

Abbildung 2.3: Geometrische Verhaltnisse fir die Suubmodellierung

Die Koordinatenkomponenten der Triebwerkskraft impedfesten Koordinatensystem be-
rechnen sich zu:

Xw Frw [£0SO [€OSK
(FTW)f =| Yow | =| Frw [£OsO, [Sink, (2.4.9)
Zow |, Frw Bino: f

Da das Triebwerk um den Schubbezugspunkt momentésﬁl(eérﬁl I\Fj,")f =0), ergibt sich der
gesamte Momentenbeitrag des Antriebssystems aus dbeiafta zwischen dem Flugzeug-
schwerpunkt und dem Schubbezugspunk:
L5
(Ms), =\ M| =), x(Fn), (2.4.10)
NSP

TW |
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Der Betrag der Schubkraft,, ist abhéngig vom Betrag der aktuellen Fluggeschwykeit
gegenuber der umgebenden Atmosphgresowie von der virtuellen Schubhebelstelldng
Der Verlauf der maximal verfigbaren Triebwerkskraf, .., tberV, wurde durch Messun-
gen am Flugzeug sowie durch Nachrechnungen [150]tteftniEs ergibt sich eine nahe-
rungsweise lineare Abnahme der Schubkraft mit deck@&@sdigkeit von einem Standschub
von 225 N bis hin zu einer Kraft von 0 N bei 95 m/s.

Die tatsachliche Schubkraft wird durch linearesl®kan der maximal verfliigbaren Kraft mit
der virtuellen Schubhebelstellurfy 0[03] berechnet:

I:TW = FTW,max |:5F

(2.4.11)

Da das Triebwerk selbst ein mechanisch-thermodynaessc®ystem darstellt, kdnnen
sprungférmige Kommandos in der Schubhebelstellunigt merzdgerungsfrei in Schubkraft-
anderungen umgesetzt werden. Ein reales Kolbenteidbist ein System hoéherer Ordnung
mit einer Vielzahl eigener dynamischer Zustande. diérModellierung des Triebwerksver-
haltens hinsichtlich der erzeugten Kraft sind daliejenigen Zustande von Interesse, die sich
wesentlich auf die Schubkraft auswirken und diegt@siten und damit bestimmenden Zeit-
konstanten besitzen. Die thermofluiddynamischen Zdsigro3en wie Massen- und Warme-
strome besitzen sehr kleine Zeitkonstanten, so di=en zugeordnete Bewegungsformen um
GrolRenordnungen schneller abklingen als samtlictee dan Sicht der Flugmechanik und
Flugregelung interessanten Vorgénge. Folglich kindiese Effekte vernachlassigt werden.
Die mechanischen Freiheitsgrade des Kolbenmotoreferg insbesondere die Dynamik der
Abtriebswelle und damit gekoppelt die der Kolbeagén in einem eher niedrigen Frequenz-
bereich und miussen daher bertcksichtigt werden.

Da eine sprunghafte Veranderung der kommandiertenbbetvelstellung im relevanten Zeit-

skalenbereich eine sprunghafte Veranderung debwaekswellenbeschleunigung zur Folge
hat, ist es gerechtfertigt, die Dynamik von Schule@indgen mittels eines Systems zweiter
Ordnung darzustellen. Dies ist prinzipiell mit eityertragungsfunktion der Form

5F (S) _ a’éTW

5F,Kommandis) B SZ + 2 |]>7TW |I‘JO,TW B-l- aéTW

Gy (s)= (2.4.12)
maoglich. Ein derartiges System besitzt zwei Freigedide, d.h. der Zustandsvektor des nicht-
linearen Prozessmodells wird um zwei Zustéande erieighrend die statische Verstarkung
des Systems eins betragen muss, damit sich die hatséc Triebwerkskraft asymptotisch
dem der kommandierten Schubhebelstellung aquivalétbnb nahert, sind die Dampfung
{rw und die natdrliche Frequenz, ,, noch festzulegen. Fir den vorliegenden Fall wurden
aus Betrachtungen des Ubertragungsverhaltens debwerks Werte vond,, = Ll.2und
tyrw =15 /s gewdhlt. Dies spiegelt zum einen das empirischttsich, aperiodische Uber-
gangsverhalten des Antriebs wider, zum anderentedglrelativ gering gewéhlte natirliche
Frequenz eine konservative Abschéatzung des rebinefiaeagierenden Kolbenmotors. Eine
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hohere natirliche Frequenz erleichtert die Auslggdes Reglers, so dass man mit dieser

Wahl eine eher sichere Position einnimmt.
1 1
= -— O
S 0

]
JF, Kommands—>]

Abbildung 2.4: Nachbildung der relevanten Triebwerksdynamik

Abbildung 2.4 zeigt ein Blockschaltbild des zur \déegabe der Triebwerksdynamik gewahl-
ten Ersatzmodells. In der Abbildung fallt auf, dassvohl das Eingangssignal als auch die
Integratorenzustande begrenzt werden. Lineare @gsteie die in Gleichung (2.4.12) darge-
stellte Ubertragungsfunktion, sind in ihrem zeitéohVerhalten vom Betrag der Eingangs-
grofRe unabhangig, d.h. Sattigungs- und Begrenzifegse konnen nicht beriicksichtigt wer-
den. Dies ist aber fir eine realistische WiedergiseTriebwerksverhaltens unbedingt nétig.

Da die Schubkraft zum einen den maximal verfiigbaren Weht tUberschreiten, zum ande-
ren das Triebwerk auch kurzzeitig keine Vorzeicmekehr bei der Triebwerkskraft aufwei-
sen darf, muss der zweite (rechte) Integrator aof gldtigen Skalierungswertebereich von
o U [0,1] begrenzt werden.

Sprungeingaben von Leerlauf auf Vollast haben ggzeéiass beim betrachteten Triebwerk
die maximale Lastanderung Uber der Zeit etwa 40%viesmalschubes pro Sekunde betragt
[150]. Dieses Verhalten konnte prinzipiell daduredchgebildet werden, dass die natirliche
Frequenza, ., des Triebwerksmodells so gewahlt wird, dass die mabe Steigung der
Zeitantwort auf einen Sprung von Leerlauf auf Valigden geforderten 40%,,, .../S ent-
sprechen wirde. Dieses Vorgehen ware aber unisefistda dann aufgrund der Eigenschaf-
ten eines linearen Systems bei kleinen Schubandgtanmgnandos unrealistisch grol3e Zeit-
verzbgerungen auftreten wiirden. So wirde die Emisgzeit eines Sprungkommandos von
Leerlauf auf nur 1% des verfugbaren Schubes ebért@eit in Anspruch nehmen wie ein
Sprung von Leerlauf auf Vollgas. Eine realitatsnBleelicksichtigung des Effektes ist hinge-
gen durch Beschrankung des linken Integrators,etlegsisgang physikalisch einen Ande-
rungsratenzustand darstellt, mdglich. Aufgrund diedaehen Wertebereichs vod. ent-
spricht eine Begrenzung des Integratorzustandes &4 exakt der geforderten maximalen
Anderungsrate.
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Da die in (2.4.12) dargestellte Ubertragungsfunkticcht in der Lage ist, die Begrenzungsef-
fekte wiederzugeben, wird das System als linearestadsraummodell zweiter Ordnung

formuliert:
|:XTW’lj|:|: O 1 j||:EXTW’lj|+|: O j||]5
X‘rw,z - a)éTW -2 |17TW mO,TW Xrw 2 ajg,TW F ,Kommando

B

Die Zustandsableitungen werden dann in Integraiokan mit Limitern integriert, wie dies
in Abbildung 2.4 der Fall ist.

(2.4.13)

Die Eingangsgro3e in das Modell ist ebenfalls zechginken. Zwar wirde der stationare
Endwert aufgrund der Beschrankung im zweiten Integrden zuldssigen Wertebereich nie
verlassen, ein Eingangskommando aulRerhalb des Wiesitgess wirde aber zu einer unzu-
lassig hohen zweiten Ableitung der AusgangsgroResfi) was eine zu schnelle Systemreak-
tion im ersten Moment bedingen wirde.

Abbildung 2.5 und Abbildung 2.6 verdeutlichen diedien letzten Absatzen dargestellten Zu-
sammenhange.

Wahrend bei einem Sprung in der kommandierten Sclingttellung d¢ ymango VON 0 auf
50% die maximale Zuwachsrate 0.25 betragt und damiRdienbegrenzung nicht erreicht
wird, lauft die J. -Kurve im Falle eines Sprungkommandos auf 100% in demfvert von
0.4 hinein und wird vom Limiter im linken Integratoobk (Abbildung 2.4) auf diesem Wert
gehalten, so dass sich fur die Dauer der Sattigaindinearer Anstieg der Ausgangsgrofie
ergibt. Dieser geht langsamer vonstatten als ohmgeeBeer, weshalb sich hier eine zusatzli-
che Zeitverzégerung in der Ausgangsgrof3e ergibt.

0.625

0.5} --

0375F |-l

0.25f - -

0.125f - -

-0.125 - 3 -
0 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5 55 6 65 7 7.5 8

Abbildung 2.5: Reaktion auf einen kommandierten Schbsprung von 0 auf 50%



REFERENZKONFIGURATION UND MODELLIERUNG 27
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0051152 25335445 5556657758
Abbildung 2.6: Reaktion auf einen kommandierten Schbsprung von 0 auf 100%

2.5 Systemmodellierung

Neben den in den bisherigen Abschnitten dargesteltomponenten, die direkt dem Flug-
zeugmodell zuzuordnen sind, ist es fur eine reasfisé Auslegung und Untersuchung des
Flugregelungssystems erforderlich, dass die dynamséhigenschaften derjenigen Systeme
bertcksichtigt werden, die sich in der unmittelbakemisalkette des dynamischen Regelkrei-
ses befinden. Hierzu zéhlen die Aktuatoren, diestelkommandos in Ruderausschlage um-
wandeln, und die Sensoren, die die fur die Ruckfiigrder FlugzeuggrofRen bendtigten
Messsignale zur Verfigung stellen. Die Modellieraigser beiden Subsysteme wird im Fol-
genden beschrieben.

2.5.1 Aktuatordynamik

Das UFT verwendet digitale, elektrische Servos. Dieseli@tbren werden mit digitalen
Stellsignalen angesprochen und bieten bei sehmddeiGewicht (19g) und kleiner Leistungs-
aufnahme sehr hohe Stellgeschwindigkeiten von bB&7£kf/s im lastfreien Fall, die sich nach
Herstellerangaben annahernd linear mit der aufgbteacBelastung reduzieren. Selbst bei
der maximal zulassigen Belastung, die fur den Emisatler betrachteten Konfiguration mehr
als ausreichend ist, betragt die maximale Stellgeschgkeit noch ca. 16%s. Die Servos
besitzen einen internen Regelkreis, so dass dischleysposition unmittelbar kommandiert
werden kann. Die Verarbeitungstotzeit der Servasilge 900 bis 2100 us und ist damit ver-
nachlassigbar. Die Auflosung von 0.05° und das dmdbvon 0.08° sind so fein, dass eine
gequantelte Betrachtungsweise nicht erforderlichungl der Ausgang als quasikontinuierlich
angenommen werden kann.

Aus obigen Informationen wird deutlich, dass dadlStetem in Form eines belasteten Elek-
tromotors wiedergegeben werden kann, bei dem das dieec Motor erzeugte Moment als
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sprungférmige GroRe angesehen werden darf. Dia$ filheinem mechanischen Ersatzmo-
dell zweiter Ordnung. Da keine Ruderscharniermomimtdie UFT Konfiguration verfugbar
sind, diese aber, wie empirische Betrachtungen meméch bei Staudriicken im Bereich der
maximal zulassigen Geschwindigkeit von 70 m/s weieuden verfliigbaren Servomomenten
liegen, wird die &uflere Belastung in Form einedeaksngsproportionalen Ruckstellmo-
ments angenommen.

Unter Berticksichtigung der dargestellten Annahmeth lErkenntnisse ergibt sich ein dyna-
misches Ersatzmodell analog zu der in Abschnitt 2largestellten Triebwerksdynamik. Das
die Dynamik beschreibende Zustandsraummodell lautet:

S st}
oy

Hierbei istu der kommandierte Ruderausschlag undlie tatsachliche Reaktion des Sys-
tems. Aufgrund der Modellierung als System zweitedrfdng erweitert jeder bertcksichtigte
Aktuator den Zustandsvektor des Simulationsmodellszumi Elemente. Dabei konnen die
beiden Zustande als jeweils ein Drehraten- undAeisschlagszustand interpretiert werden.
Gemall dem in den Versuchen gezeigten aperiodischdraltén wurde fur die Dampfung
ein Wert von{ =1.2 und fiir die natiirliche Frequenz ein Wert vapn=20rad/s angesetzt.
Die Auslegung des Regelungssystems erleichtertrsitBteigender naturlicher Frequenz, so
dass mit den 20 radésn eher konservativ niedriger Wert gewéhlt wumdts, eine Auslegung
auf der sicheren Seite zulasst. Entsprechend detebezuldssigen Maximallast verfugbaren
Winkelgeschwindigkeit vont165°/s wurde der Ratenintegrator auf diesen Wert begrenzt
Die zweite Integration wird auf den erlaubten MaxXiweat des Ausschlags der jeweiligen
Steuergrol3e limitiert. Fur die beriicksichtigten Adtaren ergeben sich folgende Werte:

(2.5.1)

STEUERGRORE ZEICHEN M INIMALWERT | MAXIMALWERT EINHEIT
Hoéhenruder n -15 15 [°]
Seitenruder { -15 15 [°]
Querruder é -10 10 [°]
Landeklappen Oy 0 45 [°]

Tabelle 2.3: Zulassige Ausschlagsbereiche der Sssisteme

Analog zur Schubdynamik ist auch bei den Stellsystedie Eingangsgrol3e auf die jeweils
zulassigen Maximalausschlage zu begrenzen.
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2.5.2 Sensordynamik

Die Sensoren zur Bestimmung der fur den Regler esfbctien Messgrof3en bilden ebenfalls
einen unmittelbaren Bestandteil des Regelkreisesnuiissen daher bertcksichtigt werden.
Weisen die Sensoren auch wesentlich hohere Eigprédrezen als alle anderen am Regelkreis
beteiligten dynamischen Elemente auf, dirfen sie a@mmicht vernachlassigt werden. So
besitzen die zur Verarbeitung der Luftdaten heraogenen Sensoren meist eine sehr geringe
Dampfung, die zu deutlichem Uberschwingen bei densklgealen fiihrt. AuRerdem sind
diese oft stark verrauscht. Ferner besitzen diersahiedlichen Sensortypen neben system-
immanenten Schwachen auch viele Fehlerquellen, etvschtlich ihrer Einbauposition und
Lage. Um die Auswirkungen der daraus resultierenaggfélschten Messgrof3en auf das Ge-
samtsystem beurteilen zu kénnen, ist eine physdtaisModellierung sowohl der dynami-
schen Eigenschaften der Sensoren als auch delgsitt Fehlerquellen erforderlich.

In den folgenden Abschnitten wird ndher auf dielibksichtigten Sensormodelle eingegan-
gen. Diese gliedern sich in unterschiedliche Systassken. Die Luftdatensensoren werden
zur Bestimmung atmosphéarischer Gréf3en sowie der Redategung des Flugzeuges zur
umgebenden Luft herangezogen. Sie messen die barschetrHoheh, die Anstrémge-
schwindigkeitV , den aerodynamischen Anstellwinkel und den aerodynamischen Schie-
bewinkel . Die TragheitsplattformIiU — Inertial Measuring Unit bestimmt neben den
korperfesten, inertialen Drehratgn, g und r auch die Beschleunigung gegentuiber dem Iner-
tialsystem in korperfesten Koordinaten mit ihren Konm‘:m)ten(ax)f , (ay)f und (az)f . Noch
innerhalb des Tragheitsnavigationssystems werdendasen Rohdaten die korperfesten
Lastvielfachen(nx)f, (ny)f und (nz)f, die korperfesten, kinematischen Geschwindigkeiten
U, vV, und w, sowie die Lagewinketp, © und W bestimmt, die dann ebenfalls zur Rege-
lung zur Verfigung stehen. Als funkgestitztes Systar Bestimmung der Flugzeugposition
wird schlief3lich noch das Satellitennavigationssys&PSbericksichtigt.

Es ist wichtig festzuhalten, dass die von den Semsgelieferten Ausgangsgrof3en in vielen
Fallen von Fehlern und Stérungen Uberlagert siodiass sie nicht unmittelbar zur Regelung
des Flugzeuges herangezogen werden kénnen. Vielsietrim Flugregelungscomputer
(FCC - Flight Control Computg@mBerechnungen zur Aufarbeitung der Sensordatesdsi-
lich. Die Nachbildung dieser Effekte und ihrer Audwingen erfordert eine Bertcksichtigung
der Sensoren bei der Reglerauslegung und —bewertung

Luftdatensystem (ADS — Air Data Systen

Das Luftdatensystem wird herangezogen, um nebenldgh®he h die Anstromgeschwin-
digkeit V des Flugzeuges sowie den aerodynamischen Anstall-Sghiebewinkelr bzw.

£ zu bestimmen. Bei der Simulation der Sensoren wiedtaiséchliche Art der Messung
nachgebildet.
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Zunachst werden tber das Staurohr der Totaldmcknd Uber statische Druckbohrungen der
statische Umgebungsdrugl, gemessen. Die Messung des statischen Drucks hinkirea-
len Wert hinterher. Dieser Effekt wird gemal [12]teig eine?T1-Glieds wiedergegeben:
K
1+TIs

(2.5.2)

Die Zeitkonstante wurde dabei Zu= 0.5 gewahlt. Im Nominalfall ist die statische Verstar-
kung K gleich eins. Sie kann aber zur Berucksichtigurigtiseer Messfehler verandert wer-
den, so dass etwa ein Wert vi&n=1.1 einen um 10% zu hohen Stationarwert ergibt. Zusétz-
lich kann der gemessene Wert noch um einen konstaattitiven Biaswert verschoben
werden.

Die barometrische Hohe kann aus dem statischen DnitdKkilfe der Formel

_R@T/dh

To p g
=2 [ —= -1 2.5.3
dT/dh [ p, ( )

berechnet werden.

Dabei ist g=9.80665m/s’ die Erdbeschleunigung, p, =1.01325<10°N/m? und

T, =28815K sind der Bezugsdruck und die Bezugstemperatur ierdhohe gemald Norm-
atmosphare nach DIN 1SO 2533 [99]. Der TemperaturgnadiT/dh = -0.0065K/m fir die
Luftschicht von 0 bis 11km Ho6he Gber dem Meeresspiegistammt ebenfalls dieser Norm.
Die Gaskonstante der Luft betragt= 287.05287J/kg (K .

Die ebenfalls verzégerte Messung des Totaldrugksvird analog zum statischen Druck mit-
tels einesPT;-Glieds gemald Gleichung (2.5.3) modelliert. Die gdtedHeitkonstante bei
diesem Glied betragt = 0.3. Sie ist kleiner als beim statischen Druck, da $i@sirohr un-
mittelbar der Anstromung ausgesetzt ist und eine eggBohrungsoffnung besitzt als die
Druckports zur Bestimmung vop,. Auch der Messwert fur den Totaldruck kann wiemaér
einem relativen und einem additiven Fehler belegtiem.

Die Differenz zwischen statischem und Staudruck wirdBestimmung der Geschwindigkeit
herangezogen. Die zugrunde liegende Beziehungtlaute

Vis =, [2E2—Pe (2.5.4)
Po
Bei diesem Ausdruck fallt auf, dass zur Geschwikeéligberechnung im Nenner die Luft-
dichte p, =1.225kg/m® herangezogen wird, die dem ReferenzdichtewerdiiMeereshohe
gemal DIN ISO 2533 [99] entspricht. Es wird alschhidie tatséchliche Dichte verwendet,
die in der gegenwartigen Flugh6he vorherrscht. Défsrt einen verfalschten Messwert, der
aber konsistent zum realen Vorgehen im Flugzeug ist.
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Die verbleibenden zu bestimmenden Stromungsdatendginédnstell- und der Schiebewin-

kel. Die lokale Anstromrichtung ist an jedem Ort ddsgzeuges unterschiedlich, da zusatz-
lich zur translatorischen Geschwindigkeit des Fauggschwerpunktes ortliche Zusatzge-
schwindigkeiten aufgrund der Rotationsbewegung Flaggerates und des Hebelarms zwi-
schen dem Schwerpunkt und dem jeweils betrachtetekt Rwftreten. Diese zusatzlichen

Geschwindigkeitsanteile missen ebenfalls bertickgichierden. Hierzu wird zunachst die

Anstromgeschwindigkeit am Ort des jeweiligen Senbestimmit:

Sensorpos SP SP
uA uAero pA
\ 7 Sensorpo —_ Sensorpos —_ SP (—' SP- Sensorpoa SP
(VA i =| vV, =| Vaero |+ x| q, (25.5)
Sensorpos SP SP
WA f WAero f r.A f

Aus den lokalen Geschwindigkeiten wird anschlielfa@edlokale Anstell- und Schiebewinkel
berechnet. Hierfir gilt:

Sensorpos Sensorpos
Sensorpos— A Sensorpos_— A
an =arctan— - B = arctan - - (2.5.6)
UA \/(U Sensorpoa + (WSensorpoa
A A

Damit sind die tatsachlichen Anstromgréf3en am OrtS#sssors bestimmt. Diese kénnen zur
Simulation stochastischer Einflisse noch mit weil¥aittelwertfreiem Gaul3schem Rauschen
Uberlagert werden. Die daraus resultierenden Weitesen nun von den eigentlichen Senso-
ren gemessen werden. Dabei entsteht wiederum eitliel®eiVerzogerung, die gemaf [12]
durch ein System zweiter Ordnung genahert werdem.kBieses wird durch die Ubertra-
gungsfunktion

GSensor(S) - yMessung(s)

KW
yEingang(S) - SZ + 2|17 m%) |_‘75+a§ ( 2.5.7 )

wiedergegeben. Dabei wird sowohl fir den Anstelkeinals auch fir den Schiebewinkel
eine naturliche Frequenz vag, = 60rad's gewahlt. Dies entspricht der Untergrenze des in
[12] spezifizierten Wertebereichs und liefert somirte Abschatzung auf der sicheren Seite.
Die eigentliche Relevanz der Berucksichtigung demssrdynamik ergibt sich jedoch aus der
in beiden Fallen gewahlten sehr geringen, abeistsghen Dampfung vod = 0.1 [12].
Diese fiihrt bei schnellen Anderungen zu Schwingandi bei einem Regelungssystem, das
diese Eigenschaften nicht beriicksichtigt, zu Uladtienen fihren.

Die statische Verstarkunlf ist im Nominalfall eins und kann wiederum zur Datstgj re-
lativer Messfehler verwendet werden. AuRerdem kormesh bei Anstell- und Schiebewin-
kelsensor stationdre, additive Fehlerterme aufatdierden.
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Tragheitsplattform (IMU — Inertial Measurement Uni})

Die TragheitsplattformIMU — Inertial Measurement Unitwird zur Bestimmung der inertia-
len GroRen herangezogen. Unmittelbar gemessen wdrddwrperfesten Inertialbeschleuni-
gungen und die korperfesten Drehraten. IM& ist eine komplexe, hochintegrierte Einheit,
die aus den unmittelbar gemessenen GrofRen bereaita iweitere Gré3en berechnet. Hierzu
zahlen die Lastvielfachen, die korperfesten Gesatiigkeiten und die Lagewinkel. Da die
IMU bereits intern mehrere Algorithmen zur Messwertstitz Korrektur und Konsolidie-
rung beinhaltet, werden nur die unmittelbar gemess&réRen mit eigener Dynamik model-
liert. Die fr das Regelungssystem kritischstengiugsgrofen sind die korperfesten Drehra-
tenp, q undr, da diese zur Basisstabilisierung des Flugzeugenljezogen werden und da-
her moglichst fehlerfrei und unverzdgert mit hohematyischer Bandbreite benétigt werden.

Die von derIMU gemessenen korperfesten Geschwindigkeiten und LiageMwerden mit
keiner Eigendynamik belegt, sondern lediglich um eiredativen und einen stationaren addi-
tiven Unsicherheitsfaktor erweitert.

Zunachst wird im Folgenden auf die Modellierung Besschleunigungsmessung eingegan-
gen. Die Beschleunigung an einem gegebenen Punktugzéug ist nicht nur von der Be-
schleunigung des Flugzeugschwerpunkts, sondernauthilen Drehraten und den Drehbe-
schleunigungen des Flugzeuges sowie vom Vektor h@iscem Schwerpunkt und dem be-
trachteten Punkt im Flugzeug abhangig.

Die Gleichung zur Berechnung des Beschleunigundgsvekn korperfesten Koordinaten an
einem beliebigen Punkt des Flugzeuges lautet:

(éSensor)f - (IEAerO)fr;(IETW)f +(€;~)gf): ><(Fsms-ensor)f +((T)gf)f X[((Tagf)f X(FSPﬂSensor)f] (2.5.8)

Schwerpunitsbeschlenigung
reduzierum Schwerkratanteil

Umfangsbeshleunigug Zentripetébeschleuigung

Ein Beschleunigungsaufnehmer kann immer nur die Besclgung in Richtung einer Koor-
dinatenachse messen. Fur den Fall, dass ein dera&@msor perfekt parallel zum kérperfes-
ten Koordinatensystem platziert ist, wirde dieseden einzelnen Achsenrichtungen die aus
Formel (2.5.8) resultierenden Beschleunigungen metimen. Eine perfekte Ausrichtung der
Sensoren entlang der Flugzeugachsen ist aber iRatgl nicht moglich, so dass meist kleine
Einbauwinkelfehler auftreten, die es ebenfalls etilbksichtigen gilt.

Die Ausrichtung des Sensors beim Einbau sei mit Hiifees Sensorkoordinatensystems be-
schrieben, dessen Ausrichtung durch drei Drehungeler Reihenfolgey,,6.,¢, gegenliber
dem flugzeugfesten Koordinatensystem definiert ig. g2ometrischen Verhaltnisse werden
in Abbildung 2.7 dargestellt.

Die Beschleunigungen kénnen mit Hilfe der Transforomsmatrix
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cosd, cogy, cosd, cogy -sing,
M =|sing,sing, cosy, —cosg. sing, sing, sing,siny, +cosy, cogy, Sing, cosy,
cosg, sind, cosy, +sing sing,  cosg, Sing, sing, —sing, cosy, Cosy, Cost,

(2.5.9)
in das Sensorkoordinatensystem umgerechnet werden:
(éSensor)Sensor: M o —’St’if’lSOI’)f ( 2.5'10 )
XSensor

y4

Sensor

y
Zy

Abbildung 2.7: Definition der Einbauwinkellage eines Sensors

Der Sensor misst letzten Endes also die jeweiligmpanente des Beschleunigungsvektors
(ése"so’)Sensor, die noch mit mittelwertfreiem, weillem Rauschen zurlBksichtigung sto-
chastischer Stérungen Uberlagert werden kann. Bbems die Strémungswinkelsensoren
besitzen die Beschleunigungssensoren jedoch egenéynamik, die sich gemal [12] wieder
gut als System zweiter Ordnung wiedergeben lasst.nBturliche Frequenz der Beschleuni-
gungssensoren betragt, = 200rad/s, die Dampfung wurde z4 =09 gewahlt. Anhalts-
werte fir diese Wahl liefert wiederum [12]. Die sahe Verstarkung des Gliedes zweiter
Ordnung kann auch hier zur Berucksichtigung redativehlmessungen verwendet werden,
wahrend stationare Abweichungen lUber einen Biasteoarelliert werden.

Der zweite Sensortyp déMU, dessen Eigendynamik berlcksichtigt ist, ist derBestim-
mung der korperfesten Drehraten. Im Gegensatz ziBdschleunigungen sind unter der An-
nahme eines Starrkdrperflugzeuges die Drehgeschykeitien an jedem Punkt des Flugzeu-
ges gleich, so dass in diesem Fall nur der Einbaketfiehler analog zum Beschleunigungs-
sensor berucksichtigt werden muss. Die Definition Bmbauwinkel, die Transformations-
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matrix sowie die eigentliche Koordinatentransformatieerlaufen ebenfalls wie beim Be-
schleunigungssensor. Auch hier kdnnen stochastistfekte durch weiRes Rauschen beriick-
sichtigt werden. Die naturliche Frequenz wurded®i Ratensensoren zy, =120rad/s ge-
wahlt, die Dampfung z& = 0.9Relative Abweichungen kénnen Uber die statischesdar-
kung simuliert werden, stationédre Abweichungen nsiteéhes additiven Biasterms.

Die verbleibenden, von déviU als Messsignale angebotenen Grof3en werden niafittah
bar gemessen, sondern intern, durch den eigens&imdRgchner der Tragheitseinheit be-
stimmt. Da die zugrunde liegenden Algorithmen hdest@bhangig und proprietar sind, ste-
hen sie fir eine Nachbildung im Simulationsmodell hinlr Verfiigung. Daher wurden die
verbleibendenMU-Messgrol3en, die sich aus den korperfesten Kompeneaér Bahnge-
schwindigkeituk, vk undwk sowie den Lagewinkel®,®,W zusammensetzen, lediglich mit
einem konstanten multiplikativen und additiven Uhsiteitsfaktor versehen.

SatellitennavigationssystemGPS

Eine exakte Modellierung des Differenzial-GPS-SystedesUFT wirde den Rahmen der

Arbeit sprengen. Bei den zur Regelung verwendetasitiBnskoordinaten wurde lediglich

berticksichtigt, dass diese nur mit einer relativiggm Wiederholfrequenz von wenigen
Hertz aktualisiert werden. Stationdre Abweichungénnen als synthetischer Unsicherheits-
faktor berlcksichtigt werden. AuRerdem kdnnen GEBBIdf durch niederfrequente, mittel-

wertfreie Zufallsverlaufe vorgegebener Standardadiweg nachgebildet werden. Hierbei
handelt es sich aber um keinerlei physikalisch metigi Vorgehensweise, sondern lediglich
um eine Hilfsmethode, um eine Untersuchung der Auswuigkvon hdherfrequenten Unge-
nauigkeiten in der Positionsbestimmung durchzufthren.

2.5.3 Sensordatenaufbereitung

Zur Regelung des Systems durfen nur Grél3en heraggezuerden, die unmittelbar von den
Sensoren gemessen werden oder aus diesen Messga@@ehnet werden konnen. Aul3er-
dem sind Messsignale oft zu stark verzogert odeezauscht, um unmittelbar als Ruckfuhr-
grolRen verwendet zu werden.

Daher mussen die SensorgrofRen innerhalb des Flignggeomputers, aber noch vor den
eigentlichen Regelungsalgorithmen, in rickfihrfah8ignale aufbereitet werden. In diesem
Abschnitt werden kurz die Formeln angegeben, dieBanechnung derjenigen Grol3en erfor-
derlich sind, die vom Flugregelungssystem bendétigtese, jedoch nicht unmittelbar gemes-
sen werden kdnnen.

Die Translationsgrof3en kinematische Geschwindigigit kinematischer Anstellwinkedr,
und kinematischer Schiebewinkg, lassen sich aus den von der IMU gemessenen, korper-
festen Geschwindigkeite[lmK V¢ WK] berechnen mit:
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Uy

W, V,
V, =4JUZ +VZ + W, a, =arctan—- B¢ =arctan\/% (25.11)
Us +Wg

Die Komponenten der Bahngeschwindigkeit im erdloties$ystemd) konnen aus der Ab-
leitung des vom GPS gelieferten Positionsvektors ddech Umrechnung der korperfesten
Bahngeschwindigkeitskomponente[uK Vi WK] (IMU) mit Hilfe der Eulerwinkel be-
stimmt werden. Die Bestimmung aus den korperfestent®@asdigkeitskomponenten erfolgt
nach:

E E E
N uK K uK
— —_ — T
o |=|Vk | =My v | =My Mvy (2.5.12)
\ WK WK f WK f

Die Zusammensetzung der Transformationsmakdix, zur Umrechnung vom erdlotfesten
ins korperfeste System ist dem Anhang A zu entnehmen.

Dabei kénnen die Geschwindigkeitsmessungen aus Ikd) GPS gegenseitig durch kom-
plementéare Filterung gestutzt werden.

Die Bahnwinkely, , x, und 4, kénnen aus den Komponenten der Bahngeschwindigkeit
erdlotfesten Systen[an Xo —h| und den Eulerwinkelr® und ® (IMU) wie folgt be-
rechnet werden:

Vi :arctan'—'2 (2.5.13)

Xe = arctan.& (2.5.14)
XN

i, = arcco0k [cos® [cosO +sina, [Sin® (2.5.15)
cosy

Zu stark verrauschte Signale werden mit Hilfe eihie$passfilters 1. Ordnung geglattet, wo-
bei gilt:

X, (s)= X (s) (2.5.16)

Durch die Wahl der Zeitkonstante kann die Frequgaéahlt werden, bis zu der die Signale
Ubertragen werden sollen. Um moglichst wenig Baeiddifir die Regelung zu verlieren, ist
T so klein wie méglich zu wahlen. Die natirliche Bagzung bildet dabei die durchschnittli-
che Frequenz des Rauschens, die groRédyBlsein muss.

Bei der Auslegung des Reglers wird zunachst auBeiicksichtigung statistischer Einflisse
verzichtet. Damit entfallt auch die Notwendigkdier Glattung bzw. einer komplementéren
Filterung. In diesem Fall wird immer das Signaljdegen Sensors gewahlt, der die Messung
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mit der hochsten Bandbreite ermdglicht. Im Falle Behngeschwindigkeit im erdlotfesten
System ware das zum Beispiel die TragheitsplattfditJ), da hier die Reaktionsgeschwin-
digkeit wesentlich hoher ist als beim GPS.

2.5.4 Systemtechnische Modellierung des Regelungssystems

Die Entwicklung und Auslegung des Regelungssysteint der Hauptbestandteil dieser Ar-

beit und werden in Kapitel 4 bis Kapitel 6 ausfidgirlbeschrieben, so dass hier nicht auf As-
pekte des Regelungsalgorithmus selbst eingegangdnZiel dieses Abschnittes ist es, kurz

die Eingliederung des Regelungssystems in das gesammerische Modell aus modellie-

rungs- und systemtechnischer Sicht zu beleuchten.

Wegen der auch fur potenzielle Bordrechner sehehaur Verfligung stehenden Rechenleis-
tung, kann davon ausgegangen werden, dass digdtiggsfrequenzf , mit der im Rege-
lungssystem die Zusténde integriert werden, weasbntibher ist als die schnellsten Anteile
der zu regelnden Dynamik. So kann das GesamtmadsllRegler und Strecke problemlos
auf einem handelsublichen PC mit Abtastraten ¥orn100Hz in Echtzeit betrieben werden.
Es ist also nicht erforderlich, den Regler zu disikieren. Er kann vielmehr, ebenso wie die
Zustande der Strecke, als quasikontinuierlicheseBy$etrachtet werden.

Diese Vorgehensweise bietet erhebliche VorteileAmlyse- und Auslegungsaufgaben, da
das ganze System einheitlich mit den flr kontiriglee Systeme zur Verfugung stehenden
Methoden behandelt werden kann und auRerdem daefuikontinuierlichen Fall bestimmten
Filter- und Zeitkonstanten nicht umgerechnet wentéissen.

Als EingangsgrofRen in das Regelungssystem sindlieu¥orgabegrof3en fur die einzelnen

Regelschleifen sowie Sensorgréf3en erlaubt. Ausgamgs Zustandsgrof3en der Strecke, die
nicht Uber einen Sensor gemessen werden, stehkhatéc RuckfuhrgréRen zur Verfligung

und werden daher nicht als Eingangsgrof3en fir blegdgelungssystem zugelassen.

Die Sensorgrof3en werden zuerst gemalf der in Alis@hhi3 vorgestellten Verfahren aufge-
arbeitet und umgerechnet, bevor sie dem eigentli€egler zur Verfigung gestellt werden.

Das Regelungssystem ist ebenfalls SilmulinkBlockschaltbild umgesetzt. Da die Sollbahn-
generierung mittels parametrischer Splines undBéieechnung des Abstandes von der Soll-
bahn eine Vielzahl an geometrischen Berechnungendert, ist dieser Teil nicht iBimulink
umgesetzt, sondern in Form eines C-Programms,|lsl@® genannte s-Function in das Block-
schaltbild eingebunden ist. Die Splinekoeffizientar Sollflugbahn werden aus einer exter-
nen Textdatei eingelesen.

Der Regler liefert als wichtigste Ausgangsgro3emi@andos fir die Steuerungen Hohenru-
der, Querruder, Seitenruder, Landeklappen unddiir&chubhebel.
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2.6  Umgebungsmodellierung

Nachdem die Bewegungsgleichungen des Starrkérgedliges sowie Modelle fur die Aero-

dynamik, das Triebwerk, die Aktuatoren und die $ess angegeben wurden, wird in diesem
Abschnitt auf die Umwelt des Fluggerétes eingegande im Wesentlichen aus der Atmo-

sphare besteht. Deren Darstellung kann in zweeTailfgespaltet werden, zum einen in die
Nachbildung der statischen Zustandsgréf3en der Athios, z.B. Druck, Dichte und Tempe-

ratur, und zum anderen in die Wiedergabe von athiggrhen Bewegungen, wie etwa
wind.

2.6.1 ZustandsgrofRen der Atmosphare

Die Zustandsgrof3en der Atmosphéare werden gemaRtdadardatmosphare nach DIN ISO
2533 [99] bestimmtISA — International Standard AtmospherBa dasUFT nur im boden-
nahen Bereich operiert, gentigt die Nachbildungudersten Atmospharenschicht von 0 —
11km Hohe. Abweichungen von der Normatmosphare everurch Veranderung der Be-
zugswerte und die Berechnung der korrespondiere@déen mittels der Gleichung fir ide-
ale Gase

o, :R%IOJ (2.6.1)
berticksichtigt. Hierbei gilt:p, = p, +Ap,s, Und T, =T, +AT,. Auf diese Weise werden
von der Standardatmosphére abweichende Bedingungékngaben, wie etwal$A +20C*
fur einen heiRen Tag, bericksichtigt. Aufgrund deringeren Luftdichte stellen besonders
erhohte Temperaturen ein Problem dar, das bei dézr&uchung der Bahnfolge hochagiler
Bahnen an der Grenze des physikalisch erreichbBhegbereichs beriicksichtigt werden
muss.

2.6.2 Kopplung zwischen Flugzeug- und Atmosphéarenbewegung

Die aerodynamischen Krafte und Momente sind Funktioder relativen Bewegung des
Flugzeuges gegenlber der umgebenden LuftmassddSbbaAtmosphéare nicht in Ruhe ist,

sondern sich ihrerseits gegeniber der Erdoberflaeegt, unterscheiden sich die kinemati-
schen und die aerodynamischen GeschwindigkeiterDueldraten. In diesem Abschnitt wer-

den die relativen Anstromverhaltnisse berechnet.

Bewegungen der Atmosphére gegenuber der Erdobeeflderden im erdlotfesten Achsen-
kreuz (Indexg) angegeben. Die Einzelkomponenten des Vektorsiadgeschwindigkeit
entsprechen damit der Geschwindigkeit der atmosgai@n Bewegung in Nord- und in Ost-
richtung sowie nach unten.

Die relative Anstromgeschwindigkeit im korperfestéoordinatensystem ergibt sich aus der
Differenz zwischen der Bahn- und der Windgeschvgkelit:
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(V,), =V ), -M o ¥, ), (2.6.2)

Da die aerodynamischen Kréafte und Momente meigthihdngigkeit von Geschwindigkeits-
betrag sowie Anstell- und Schiebewinkel angegelieah sniissen diese Grof3en noch aus der
in kdrperfesten Koordinaten gegebenen Geschwiniiig(k]’a\)f :[uA A WA]Tf berechnet
werden mit:

V, =4 Ui +V2 +WA a, = arctanA B, = arctan—2A__  (2.6.3)

Ua W/Ui + Wi

Beim Durchfliegen raumlich nicht konstanter Windiiel erfahrt das Flugzeug dariiber hinaus
noch relative Drehraten, die eine Funktion der @mateén (konvektiven Ableitungen) des
ortsabhangigen Windvektors entlang der Flugzeuggeng sind. Da die Windgradienten bei

dreidimensionalen Windfeldern eher gering und laglgw sind, wird auf deren Modellierung
hier verzichtet.

2.6.3 Windmodellierung

Wahrend fur die Untersuchung dynamischer Eigensehaines Flugzeuges Kurzzeitbetrach-
tungen im Vordergrund stehen und damit wenigercstate Bewegungen der Atmosphare als
vielmehr hoherfrequente, zeitliche Veranderungersaleen im Vordergrund stehen, ist zur
Untersuchung der Bahnfolgeeigenschaften des Reggdystems auch die Modellierung von
stationaren und langsam veranderlichen Windfeldeiorderlich.

Dazu kdnnen dem vorliegenden Simulationsmodelebéje Windfelder vorgegeben werden.
Diese bestehen entweder nur aus Konstanten (Rghind Betrag variieren nicht) oder sind
orts- bzw. zeitabhangig. Die Modellierung erfolgind in Form von Vektorfeldern, deren
Eingangsgrolien die aktuelle Position und die Sitiarlazeit sind. Die Ausgangsgrof3en wer-
den durch die drei an der jeweiligen Flugzeugpmsitierrschenden Windgeschwindigkeits-
komponenten im erdlotfesten Koordinatensystem debilDie Modellierung dieser Windfel-

der erfolgt auRerhalb des eigentlichen Streckenfisode

2.7 Unsicherheitsmodellierung im nichtlinearen Systemmdell

In den bisherigen Abschnitten von Kapitel 2 wurdeeben der betrachteten Flugzeugkonfi-
gurationUFT / Ulltra EVO, im Wesentlichen numerische Ersatzmodelle zur \&figabe des
dynamischen Verhaltens des Fluggeréates in eineral&iimnsmodell angegeben.

Wie jedoch bereits mehrfach angedeutet, weicht\dabalten des realen Fluggerates trotz
des betriebenen Aufwands vom erstellten Simulatmmtell ab. Dies hat mannigfaltige
Grunde:
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Bewusst durchgefuhrte VereinfachungenEs wurde an mehreren Stellen darauf hinge-
wiesen, dass einzelne dynamische Effekte vereihfadergegeben werden, da der Auf-
wand fur eine prinzipiell mégliche Umsetzung inren Verhéltnis zum resultierenden
Nutzen steht, weil der untergeordnete Einflussjel@giligen Effekts auf die relevante Dy-
namik a priori bekannt ist. Samtliche derartigenmeéigachungen wurden in den vorange-
gangenen Abschnitten jeweils unter Angabe von V&satzungen, Rechtfertigung, Giiltig-
keit und Folgen fur die Modellqualitat ausfuhrlishgesprochen. Als Beispiel hierfur seien
die Auswirkungen der Geoidgestalt und der Rotatlen Erde auf die Bewegungsglei-
chungen zur Beschreibung der Translation des Fuggsegenannt.

Unbekannte oder nicht modellierbare Dynamik: Diese Gruppe umfasst dynamische
Eigenschaften, die das Verhalten des Systems hessah, jedoch entweder nicht bekannt
sind oder sich einer analytischen Modellierung iehien. Im betrachteten Fall stellen zum
Beispiel die dynamischen Strukturmodi dgBT einen derartigen, nicht modellierten dy-
namischen Einfluss dar.

Modellunsicherheiten und Modellfehler: Hierbei handelt es sich um dynamische Ein-
flisse, die zwar prinzipiell vom Modell wiedergegebwerden, deren dynamische Ord-
nung im Modell aber nicht der Realitat entspridie GroRe der Modellunsicherheiten ist
ein wesentlicher Faktor fir die Abweichungen im hadten zwischen dem angenommenen
Prozessmodell und dem realen System. Daher istAdrehatzung der oberen Grenze der
Modellunsicherheiten sinnvoll, da damit die maximadglichen Varianzen von der nomi-
nellen Modelldynamik festgelegt werden kénnen. Sode das Antriebssystem de§T
beispielsweise als System zweiter Ordnung modgltdwohl der Verbrennungsmotor mit
seiner Kolbenkinematik und den thermofluiddynamétchProzessen ein dynamisches
Problem wesentlich héherer Ordnung darstellt.

Parameterunsicherheiten: Werden einzelne Einflisse zwar physikalisch kauzitig
vom Modell wiedergegeben, unterscheiden sich alegudantitativ fir die einzelnen Pa-
rameter angesetzten Werte von der Realitat, sochdépman von Parameterunsicherheiten.
Diese entstehen entweder ungewollt, wenn sich Maigimeter nicht exakt, sondern nur
mit einer begrenzten, zu spezifizierenden Genatidpestimmen lassen, oder werden ab-
sichtlich in Kauf genommen, etwa wenn es sich umfigorations- oder zeitveranderliche
Parameter handelt, deren Wert und Veranderung yaitenstechnischen Grinden nicht
vom Regelsystem des Flugzeuges gemessen werdestammtdiesem unbekannt sind. Es
ist wichtig, diejenigen Parameter zu identifiziereleren Variation den grof3ten Einfluss
auf das Systemverhalten hat, um die oberen undamg&chranken fir die zugehdrigen ab-
soluten (additive Unsicherheit) oder relativen (iplikative Unsicherheit) Abweichungen
bestimmen zu kdnnen. Beispiele fur mit parametaschinsicherheiten belegte GréRen
sind die Flugzeugmasse, die Schwerpunktlage undrdigheitsmomente, die sich infolge
unterschiedlicher Zuladungen und wegen des Trdilestbrauches im Flug andern, oder
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die Koeffizienten des aerodynamischen Datensatiiesaufgrund der Verwendung eines
von der realen Konfiguration abweichenden Windkenaalells und der Schwierigkeit der
Reproduktion realer Bedingungen im Windkanal nugamau gemessen werden kdnnen.

» Stochastische UnsicherheitsfaktorenZu dieser Gruppe zahlen Unsicherheiten, die zufal-
liger Natur und daher nie exakt erfassbar sindradieechnet man vor allem atmosphéri-
sche Bewegungen wie Wind und Turbulenz oder ddstsdahe Messrauschen, das die
Qualitat der Sensorsignale verschlechtert.

Zur Beurteilung des entworfenen Reglers hinsichtkeiner Leistungsfahigkeit und seines
Stabilitatsverhaltens ist es erforderlich, dessenki&onsfahigkeit nicht nur bei optimalen
Bedingungen gemaf Auslegungsmodell zu verifiziesengdern insbesondere auch in Situati-
onen, in denen Kombinationen der oben vorgestellitesicherheiten auftreten. Auch wenn
man davon ausgeht, dass fur samtliche Unsicheantsdie oberen Schranken bekannt sind,
so ist es bei Betrachtung des nichtlinearen Gegatetss nicht unmittelbar moglich, die far
den jeweiligen Flugzustand kritischste Unsicheghk@imbination zu identifizieren.

Wegen der mit der Anzahl der bertcksichtigten Umsibeiten exponentiell steigenden Zahl
an Kombinationsmadglichkeiten ist fur eine realitétise Modellierung eine Betrachtung samt-
licher Permutationsmoglichkeiten kaum durchfihnlb@d unzweckméalRiig. Es kénnen aber die
tendenziellen Veranderungen der relevanten Systgemschaften in Abhangigkeit von den
einzelnen Systemparametern angegeben werden.

In den folgenden Abschnitten werden die einzelmanModell zur Variation vorgesehenen
Parameter dargelegt:

Unsicherheiten beztiglich der Masse- und Tragheitsgenschaften

Obwohl die mechanischen KenngréRen wie die Flugnaisge m, der Tragheitstensor

(I CG)ff oder die Position des Schwerpun@@P)f am Boden relativ genau bestimmt werden
konnen, werden sie als unsicher angesehen, ddlsiagig vom jeweiligen Konfigurations-
und Beladungszustand sind und eine Neubestimmuadglamraus resultierende Anpassung des
Reglers vor jedem Flug unzweckmalfig ist. Die Besiatkigung der drei genannten Parame-
ter bei der Unsicherheitsmodellierung ist durchedestarken Einfluss auf das Systemverhal-
ten motiviert. Wahrend die Masse vor allem die Kiggungen beeinflusst, sind die dynami-
schen Eigenschaften des Systems wesentlich vobhadgr des Schwerpunktes und den Trag-
heitsmomenten abhéngig.

Unsicherheiten im Antriebssystem
Die Modellierung des Antriebssystems erlaubt dgefode Eigenschaften zu variieren:

* Zuordnung des Schubes zur Geschwindigkeit bei ¥sllg
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» Schubangriffspunkt und Schubrichtung
» Dynamik des Schubs: Dampfung, nattrliche Frequstationdrer Bias und relativer Fehler

» Begrenzung der maximalen Schubhebelstellung und rdaximalen Schubauf- und
-abbaugeschwindigkeit

Unsicherheiten im Stellsystem (Aktuatorunsicherhegn)

Die Servoaktuatoren kénnen in ihrer natirlichengbesmz und Dampfung sowie in den ma-
ximalen Ausschlags- und Stellgeschwindigkeitswentaniert werden. AulRerdem kdnnen
jeweils stationare Biasterme und multiplikative idhgrheiten dargestellt werden.

Unsicherheiten im Messsystem (Sensorunsicherheiten)

Die Modellierung der Messgeber (Sensoren) biete ®ielzahl von Mdglichkeiten zur Be-
ricksichtigung von Unsicherheiten. Folgende Grdffamen variiert werden:

» Einbauposition und Einbauwinkel der Sensoren
» Zeitkonstante bzw. Dampfung und natirliche FrequrzSensoren
» Stationarer Biasterm bzw. relative, multiplikativehlmessungen

Die in diesem Kapitel dargestellte Unsicherheitsellaetung wird vor allem dazu benutzt,

um in nichtlinearen Simulationen die Robustheit Begllers gegenuber Abweichungen vom
Nominalmodell zu untersuchen und die Empfindlichkigr relevanten Stabilitats- und Leis-
tungsparameter des Regelungssystems gegentbeheanesicModellparametern zu bestim-
men.

Aerodynamische Unsicherheiten

Die aerodynamischen Krafte und Momente sind dig3én die das Verhalten eines Flugzeu-
ges im Wesentlichen bestimmen. Gerade diese hééhsinten Daten sind aber, wegen der
aufwendigen und fehleranfalligen Bestimmung, durareinfachende Rechnungen und

Windkanalmessungen mit relativ grof3en, schwer antiizierenden Unsicherheiten belegt.

Daher gilt der Bericksichtigung dieser Unsichedreitm aerodynamischen Datensatz ein
besonderes Augenmerk.

Da es sich um ein nichtlineares Modell handelt,dssn die aerodynamischen Beiwerte aus
mehrdimensionalen Tabellen implementiert werddressnicht ausreichend, die Unsicherhei-
ten analog zu linearen Systemen rein in Form valiti@eén bzw. multiplikativen Faktoren zu
modellieren. Vielmehr ist es sinnvoll, den Gesamad eines Beiwerts Gber einem gegebe-
nen Abhangigkeitsparameter zu variieren. Um eifigiefite Berlcksichtigung der nichtline-
aren Unsicherheiten zu gewahrleisten wird wie felygegangen:
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» Vorgabe eines neuen Verlaufs des mit Unsicherheitemehaftenden Beiwerts Uber einem
Parameter bei eingefrorenen Restparametern

« Berechnung der relativen Anderungen des neuen Msrigegeniiber dem Referenzverlauf
ohne Unsicherheiten

» Verschiebung der Beiwertdaten in den anderen Paearnohitungen gemald den relativen
Abweichungen zwischen dem Referenzverlauf und degeanderten Verlauf

0.5

0.25

-0.25

0.25

-0.25

Abbildung 2.8: Berlcksichtigung nichtlinearer Unsicherheiten am Beispiel des Nickmoments
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Die Abbildung 2.8 verdeutlicht das Vorgehen am Bieilsdes Nickmomentenbeiwert€s; .
Die obere der drei Darstellungen zeigt den ursgdicimgn Nickmomentenverlauf fir unter-
schiedliche Hohenruderausschlagelm mittleren Bild wird fur den Falp =0°, £ =0° ein
neuer Verlauf vorC_, Ubera vorgegeben. Im vorliegenden Fall wird zum Beispliel stati-
sche Stabilitdt des Flugzeuges reduziert bzw. seigarinstabilitat herbeigefihrt, da der neue
Verlauf eine positive SteigundC,,/da aufweist. Die graue Flache zeigt dabei die retativ
Verédnderung des Referenzverlaufs.

Diese Veranderung wird mit Hilfe einktatlab— Funktion automatisch auf die Einzelverlau-
fe der Kurvenscharen mit den Parametgrund S angewendet, so dass die Charakteristik
der Anstellwinkelabhangigkeit des Nickmomentenbeisv€ , mittels einer relativ einfachen
Vorgabe global verandert werden kann. Die untenest@bung in Abbildung 2.8 verdeutlicht
dies im Vergleich zur obersten am Beispiel der 8alraen flr den Hoéhenruderausschiag
Analog kénnte man den Verlauf vad, tbersn oder S verandern. Es wirden dann automa-
tisch neue Scharkurven tUber und S bzw.  bestimmt. Der Algorithmus kann auf alle
Beiwerte und alle Abhangigkeitsparameter angewemggtien. Die Berlcksichtigung der
nichtlinearen aerodynamischen Unsicherheiten wurdeForm der Matlab — Funktion
UFT_Uncert ai n_Aer o_Tabl es implementiert.
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Kapitel 3

Entwicklungsumgebung und
flugdynamische Analyse

3.1 Einfuhrung

Das in Kapitel 2 beschriebene Simulationsmodelltséégn mathematisch — physikalisches

Ersatzmodell des realen Flugzeugs dar, auf desseamdiage samtliche Analysen, Auslegun-
gen und Uberpriifungen rechnergestiitzt durchgefiiartien kénnen. Viele der durchzufiih-

renden Aufgaben kdnnen dabei nur mit Hilfe numéescverfahren bewerkstelligt werden.

Ferner ist es sinnvoll, den Automatisierungsgradtbéher relevanter Arbeitsschritte soweit

es geht zu steigern, um eine moglichst umfassendeaproduzierbare Analyse des Flugge-
rates und spater auch des Regelungssystems vornenkénnen.

Bevor ein Flugregler konzipiert und ausgelegt war&ann, ist zunachst die Dynamik des
ungeregelten Flugzeuges eingehend zu untersucherbeHsind die erzielbaren Leistungen
des Fluggerates, die die physikalischen Grenzenlitiierfliegbaren Trajektorien vorgeben,
ebenso zu berlcksichtigen wie die Stabilitats- Steliereigenschaften, da diese die Grundla-
ge fur den spateren Regelungsentwurf bilden uneitsea priori die maximal erreichbare
Manoverleistung des Gesamtsystems definieren.

Die drei Basisaufgabenstellungen, die am Beginnfstarlyse eines Fluggerates stehen, sind
die Trimmung, die Linearisierung und die nichtlire&imulation.

Die Trimmung dient der Bestimmung exakt definiertaeist stationarer Flugzustande. Diese
sind einerseits wichtig, um die Begrenzungen dasosiar und transient erreichbaren Flugbe-
reichs Envelopé zu erkunden. Zum anderen ist die Ermittlung steirer Flugzustande die
Vorraussetzung fur die Linearisierung, da gemal3Ttieorie linearer Systeme durch Lineari-
sierung gewonnene Ersatzmodelle nur in station&eferenzzustanden gultige Aussagen
uber die Stabilitat und das Verhalten eines dyneineis Systems liefern.

Die klassischen Analyseverfahren in Flugmechaniét Efugregelung beruhen auf linearen
Systemen. Dabei wird anstelle des nichtlinearernteBys selbst das Verhalten bei kleinen
Abweichungen um einen stationdren Referenzzustatersucht. Zur Untersuchung und Re-
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gelung linearer Systeme steht eine breite, thesmtetiundierte, Basis an Verfahren und Me-
thoden zur Verfigung. Exemplarisch seien die Que{[84], [69], [92], [93], [138], [147],
und [148]) genannt. Mit Hilfe der linearisierten iiymik konnen Stabilitdt und Eigendynamik
anhand der Eigenwerte und —vektoren des Systemessucht werden. Das Steuerverhalten
des Systems wird mit Hilfe von Ubertragungsfunkginrerkundet. Diese Bewertungen sind
zunachst getrennt fur die Langs- und die Seitengeng des Flugzeuges durchzufihren.
Kopplungseffekte kdnnen durch eine anschlielRendesa@tsystembetrachtung analysiert
werden. Aulerdem konnen die zusatzlichen Phasdigemngen infolge der Stell- und
Messdynamik mit Hilfe linearer Systeme untersucatden.

Die nichtlineare Simulation bietet schlie3lich diglichkeit, das Verhalten des Systems in
einem virtuellen Flugversuch zu studieren. Beimi@merischen Integration der Differenzial-

gleichungen werden dabei bei hinreichend kleineegirationsschritten samtliche Effekte

bericksichtigt, die im Prozessmodell und im Modigs Reglers enthalten sind, auch die ho-
herer Ordnung, die sich einer Analyse mittels dieedren Verfahren entziehen. Dies gilt

ebenso fur unstetige nichtlineare Einfliisse wieeRabder Stellbegrenzungen. Die nichtline-
are Simulation lasst zudem eine Untersuchung depléudenabhéngigkeit der einzelnen

GrolR3en zu, die ebenfalls nicht durch die linearedfie abgedeckt ist.

In den folgenden Abschnitten werden kurz die zumirung, Linearisierung und nichtlinea-
ren Simulation entwickelten Algorithmen vorgestelltazu wurden teilweise neue Anséatze
und Methoden entwickelt, deren detaillierte Besitluieg den Rahmen der Arbeit sprengen
wurde. Zu deren ndheren Ausfiihrung sei auf [53] {d [56] verwiesen.

Ferner wird das ungeregelte Flugzeug mit Hilfe dargelegten Methoden untersucht. Die
prasentierten Ergebnisse Uber das inhérente Systbaiten bilden die Grundlage fir die
spatere Auslegung des Regelungssystems.

3.2 Trimmung

Das Ziel der Trimmrechnungen ist es, den volls@genliZustands- und Steuerungsvektor zu
bestimmen, der einem vorgegebenen, physikalis@rprétierbaren Flugzustand zugeordnet
ist. In der Regel handelt es sich meist um stat®R#ugzustande, in denen das Flugzeug von
selbst verharrt, wenn von auf3en keine Stérungemirdien. Wahrend es sich beim horizonta-

len Geradeausflug und beim stationaren Kurvenfaigachlich um stationdre Flugzustande
handelt, bei denen samtliche dynamisch gekopp&8testemzustande tber langere Zeit kon-
stant bleiben, gibt es eine groRe Zahl an relevarges dynamischer Sicht aber transienten
Flugmandvern, die als quasistationar bezeichnetlevekonnen. Dabei reicht die Spannweite
von sehr langsam variierenden Bewegungen, wie datiosdren Steig- und Sinkflug, der

sich allmahlich aufgrund der mit der Héhe abnehrmeandichte der umgebenden Luft veran-

dert, bis hin zu eigentlich instationaren Mandvdrei, denen die Konstanz der Zustande nur
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noch naherungsweise angenommen wird und nur ald @es dynamisch verkoppelten Zu-

standsvektors zu beziehen ist. Hierzu zahlen ewvaBéschleunigungs- oder der Verzoge-
rungsflug sowie der Abfangbogen in der vertikaldreie. Die beiden letztgenannten Flug-
manover sind bereits derart instationar, dass istke mehr als gultiger Referenzzustand fur
die Linearisierung angesehen werden durfen. Eintersachung der Eigenschaften des Sys-
tems in einem solchen Punkt mittels linearer Essesizme ist nicht mehr durch die Theorie
der linearen, zeitinvarianten Systeme abgedeckt.

Die Losung des Trimmproblems ist auf unterschiédiésrt und Weise moglich. Neben we-
nig zielstrebigen Methoden wie dem empirischen Memnsoder dem ,Erfliegen (quasi-) sta-
tionarer Flugzustande mittels nichtlinearer Simalatund langsamer Anpassung der Steuer-
grofRen, kann die Trimmaufgabe vor allem durch dierfalierung mathematischer Zwangs-
bedingungen fir die Zustands-, Ausgangs- und Sjediéen des Flugzeuges geldst werden.
Die Erfullung dieser Zwangsbedingungen kann miteHanalytischer Ausdriicke oder mittels
numerischer Loésungsverfahren bewerkstelligt werd®ich hybride Methoden, die beide
Anséatze verbinden, werden in der Praxis oft verweénd

Fur die vorliegende Arbeit wurden die zur Herstefjueines vorgegebenen Flugzustandes
erforderlichen Trimmbedingungen konsequent in Feon Zwangsbedingungen formuliert,
die unmittelbar auf das nichtlineare Simulationselbdngewendet werden kénnen. Damit
wird dem Gedanken eines einzigen Simulationsmodé&hssamtliche Aufgabenstellungen
Rechnung getragen. Der gewiinschte Flugzustand debei in Form eines quadratischen,
nichtlinearen Gleichungssystems vom Typ

b,.=f(a,)=0 (3.2.1)

gebracht. Dies geschieht mit Hilfe einer so gernamnfrimmschabloneT¢im Templatg
Wird aus dem nichtlinearen Gleichungssystem (3.2.h)it Hilfe eines numerischen Glei-
chungsldsers so berechnet, daggleich null ist, dann lassen sich ausinmittelbar die Zu-
stands- und Steuergrof3en bestimmen, die den gelténgelugzustand erzeugen.

Das im Rahmen dieser Arbeit entwickelte schabloasigote Trimmen ist sehr effizient und
transparent und erlaubt einen hohen Automatisiesgmagl ([53], [55], [56]). Der vorgestellte
Ansatz hat mittlerweile in unterschiedlichen Progekin Forschung und Industrie Anwen-
dung gefunden.

Als nichtlineares Gleichungslésungsverfahren wiid lenesearch Gradientenverfahren ver-
wendet ([28], [76], [124]). Dabei wird die Schritite entlang der Abstiegsrichtung mittels
Minimierung eines kubischen Polynoms bestimmt. deobimatrizen werden mit Hilfe des
Broyden Rang-1 Updates aktualisiert. Der numerisglgerithmus wurde fir die speziellen
Bedurfnisse des Trimmproblems optimiert. Eine Astflng der Erganzungen und Erweite-
rungen des Gleichungsldsungsverfahren, die im Raldeevorliegenden Arbeit erstellt wur-
den, sind in [55] und [56] angesprochen. In dieQerllen ist auch eine Beschreibung der
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Trimmstrategie zu finden, die Geschwindigkeit, Retheit und Automatisierungsgrad beim
Austrimmen mehrerer Flugzustande wesentlich ertfétitwerden etwa Methoden wie Start-
wertschéatzung, Konvergenzschrankenadaption odemipunkthomotopie herangezogen.

Das gesamte System besitzt eine sehr grof3e Zahreamischen Zustdnden, so dass das fur
das Trimmproblem zu l6sende Gleichungssystem veladgle Freiheitsgrade haben wirde.
Da jedoch zwischen den einzelnen Subsystemen K8tpar, Sensoren, Stellsysteme und
Regler) nur eine kleine und bekannte Zahl von Kopgén besteht, kann das Gesamtsystem
auch stufenweise getrimmt werdestgged Trimming Dazu wird zuerst der Starrkérperanteil
in den gewinschten Flugzustand gebracht. Dann wedie Aktuatorenzustande und —
eingange so bestimmt, dass an den Ausgéngen disyStteme die Werte vorliegen, die beim
Trimmen des Starrkorperflugzustands bestimmt wur@ehliel3lich werden die Zustande der
Sensoren so ausgetrimmt, dass deren Ableitungemilzwerden. Dieses stufenweise Vorge-
hen fuhrt zu jeweils vergleichsweise kleinen Glagssystemen und damit zu einer relativ
hohen numerischen Robustheit und Abarbeitungsgesdigkeit.

Im Folgenden wird der Starrkoérperanteil der Trimhaadone fir den allgemeinsten stationa-
ren Flugzustand, den Flug mit vorgegebenem SteigaAdnkel und definierter Wenderate,
angegeben. Die grundlegenden Herleitungen zu didsenmmfall stammen von A. H. Had-
dad ([57], [144]).

Das Prozessmodell des Starrkorperflugzeuges isBgstem von zwolf nichtlinearen Diffe-
renzialgleichungen erster Ordnung der Fakm f (x,u). Dabei gilt fir den Zustandsvektor
x=Ne,ac, B¢, a1, ®,0,% A, 1,h]" und fiir den Steuervektar=[7,&,7,0,,3:]". Um
dieses Gleichungssystem herum muss das nichtlir@kiehungssystenb , =f(a,,,) for-
muliert werden. Da ein Starrkorper im Raum ausgetri werden soll, besitzt das Glei-
chungssystem im konkreten Fall=6 Freiheitsgrade, davon drei translatorische und dre
rotatorische. Fir die Vektoren des nichtlineareai¢biungssystems gilt:

azlo B n & ¢ 5T (32.2)
b=N, @ B b a if (323)

Der gewinschte Flugzustand wird vom Benutzer ddiebH-estlegung von finf Vorgabegro-
3en definiert:

v= h gy 4] (3.2.4)

Das bedeutet, der nichtlineare Solver muss dig @mthaltenen GrofR3en als Gleichungspara-
meter so bestimmen, dass samtliche Elementebvoin O werden. Bei allen folgenden Glei-
chungen ist zu bertcksichtigen, dass die einzuse¢ézeGroRRen jeweils dem Vorgabevektor
oder dem Parameterverk@zu entnehmen sind.
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Zur Bestimmung der fir den Zustandsvektoeinzusetzenden Werte ist zundchst die nor-
mierte Zentripetalkraft aus den Vorgabegrof3en mitesin nach:

G= Py (3.25)
g9
Es werden folgende Hilfsgrof3en definiert:
a=1-Gltana, [sinB, = SNV  c=1+(Gosp, ) (3.2.6)
coSfy
d =cosa, [cosf, e=sin®[sing, +cosd[sina, [cosS, (3.2.7)

Mit Hilfe dieser Zwischenergebnisse kdnnen gemd|Hie Eulerwinkel fir den Trimmzu-
stand wie folgt bestimmt werden:

® :arcta{e 058, ([a=b*)rbllana Qet-b7)+ (G 3ing, ) (3.2.8)

cosay a’-b?[{l+clan’a, )

+gj 2 4 a2 _gin?
O:arctandE smyle/d. 2e SIn ¥ @¢i£ (3.2.9)
d°-sin“y 2

Der Azimutwinkel W ist dynamisch entkoppelt, darf damit beliebig gelvéverden und wird
zu null gesetzt.

Da sich im stationdren Kurvenflug zwar der Azimutkél mit dem vorgegebenen Wet
andert, die beiden anderen Eulerwinkel aber kohsleiben miissend =0, © =0), kénnen
die korperfesten Drehraten mit Hilfe der Definitidir Winkelgeschwindigkei((T)gf)f aus
der Gleichung (2.3.14) berechnet werden. Es gilt:

p=-¥YBENG q=W¥GEn®Los®  r=Wkosbtos®  (3.2.10)

Fur die geographische Lang® und die geographische Breife kdnnen beliebige Werte
eingesetzt werden, da diese im Rahmen der Genaiuitgsein Kapitel 2 beschriebenen Simu-
lationsmodells dynamisch entkoppelt sind.

Damit sind alle Elemente des in die Trimmschablemzusetzenden Zustands- bzw. Steuer-
vektors und das vom numerischen Gleichungslosebearbeitende Gleichungssystem be-
stimmt.

Abbildung 3.1 verdeutlicht die prinzipielle Struktdes besprochenen Trimmfalles. Dabei
wird deutlich, dass eine Trimmschablone eine Ulzer Simulationsmodell gesetzte Kosten-
funktion darstellt, die einen gewilnschten, ansdblaulnterpretierbaren Flugzustand in
Zwangsbedingungen an die Bewegungsgleichungen mimset vorliegenden Fall sind die

Ergebnisse der Trimmrechnung also der zum gewieschlugzustand gehdrige Bahnan-
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stellwinkel a, , der Bahnschiebewinkes, , die Ausschlage von Hohen-, Quer- und Seiten-
ruders, £ und { sowie die zugehorige Schubhebelstelluhg

Neben der vorgestellten Trimmschablone wurden neeitere derartige Schablonen umge-
setzt, etwa fur den Beschleunigungs- und Verzoggsflug oder den Abfangbogen.

Ldsungsparameter b - f (a) Residuen der Kostenfunktion
_ T p . : LT
a= [aK ﬁK ,7 { Z JF ] Kostenfunktion b = b/K aK ﬂK p q r]

'y

v

X Trimmschablone ( Trim Template)

@ = f|a,a,,V,,V,,V] (sieheoben)
o= fla,a,V,,V,,v] (sieheoben)
Y =0 (beliebig)

p=-WEinO® (mit¥ =v) .

q=W¥EosOBIn®  (mit¥ =v) X = f (X’ U) :
r=YitosOkosd (mit¥ =v;)

A =0 (beliebig) Bewegungsgleichungen
# =0 (beliebig) Starrkérperanteil des
h=v, Simulationsmodells

L)
X

(automatish)
(automatish)
v, (automatish)

o oF F&

-~ ooc € 0 6 ;:Q xQ. x<'

& e

A # 0 (gleichgiitig)
[t # 0 (gleichgutig)
h# 0 (gleichgitig)
Flugzustand wiedergegeben durch Formulierung von

Zwangsbedingungen auf das Simulationsmodell in Form
eines nichtlinearen Gleichungssystems

A S
| 1 1 I | I | |
LS P LY

T
v:b/K h o vy LI-’]
Vorgabegrofien

Abbildung 3.1: Prinzip der Trimmschablone

Aufgrund des gestuften, sequenziellen Trimmansairesdariber hinaus noch Trimmschab-
lonen zum Austrimmen der Aktuatoren und der Semsertorderlich. Diese sind unabh&ngig
vom jeweiligen Flugzustand und konnen damit in Vf&tbng mit samtlichen Starrkorper-

trimmschablonen verwendet werden.

Als Beispiel fur die Trimmrechungen werden die Fuigfungen im stationaren Horizontal-

flug betrachtet. In Abbildung 3.2 sind die Werte Anstellwinkel, Hohenruderausschlag und
Schubhebelstellung dargestellt, die als Funktion kandeklappenausschlag und Geschwin-
digkeit fur einen stationéren Horizontalflug erferfich sind.

Analoge Untersuchungen wurden im Rahmen der Aehaih fir Beschleunigungs- und Ver-
zogerungsfliige, Steig- und Sinkflug, symmetrischefafgbdgen sowie fur Kurvenflige
durchgefihrt. Die detaillierte Darstellung der BEhgesse wirde aber den Rahmen der vorlie-
genden Arbeit sprengen.
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Abbildung 3.2: Stationare Horizontalflugleistungen

Linearisierung

3.3

Methoden zur Untersuchung nichtlinearer dynamis@ysteme stellen ein Gebiet aktueller

Forschung mit groRem Entwicklungspotenzial dar.Nate vor existiert nur eine sehr be-

schréankte Zahl von Moglichkeiten, unmittelbar Aug=a Gber das Verhalten nichtlinearer
Systeme zu treffen. So gibt es zum Beispiel kesgomatisierbaren Standardansatz, um die
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Stabilitatseigenschaften allgemeiner, nichtline&@gsteme unmittelbar zu bestimmen ([39],
[72], [79], [87], [139], [156]).

Fur die Untersuchung linearer dynamischer Systdetg fiingegen eine grof3e Vielzahl von
theoretisch fundierten und standardisiert anwerebasntersuchungsmethoden zur Verfu-
gung ([34], [69], [92], [93], [138], [147], [148])Daher liegt es nahe, die Dynamik des Flug-
zeuges um stationare Referenzflugzustéande zu ige@n, um sie anschliel3end mit Hilfe der
vorhandenen Methoden zu analysieren. Dies entspiath der Standardvorgehensweise bei
samtlichen flugdynamischen Analyse- und Ausleguufgsdben in der Luft- und Raumfahrt.
So sind ein Grol3teil der Anforderungen an die dyisanen Eigenschaften und die Stabilitat
von Flugzeugen in Form von Kriterien fir das Vetdiallinearer Ersatzsysteme formuliert
([27], [52], [102], [103], [104]).

Im folgenden Abschnitt wird zunachst auf die Vorgesweise bei der Linearisierung des
Simulationsmodells eingegangen. Anschlielend wedierdynamischen Eigenschaften des
ungeregelten Systems hinsichtlich Stabilitat, Etyevamik und Ubertragungsverhalten unter-
sucht. Die Ergebnisse dieser Analysen bilden dien@eage fur die Auslegung des Rege-
lungssystems. Die Untersuchungsmethoden werdediaufangs- und die Seitenbewegung
des Flugzeugs einzeln angewendet, da die meistayiggin Flugeigenschaftsanforderungen
fur die getrennte Betrachtung formuliert sind.

3.3.1 Vorgehensweise, Algorithmus und Implementation

Betrachtet wird ein nichtlineares dynamisches Syster Form:

f(x,x,u)=0 y =h(x,x,u) (3.31)

Hierbei handelt es sich um ein nichtlineares, imgs Differenzialgleichungssystem erster
Ordnung zur Beschreibung der Zustandsgleichungummein System aus nichtlinearen Glei-
chungen zur Beschreibung des Vektors der Ausgad@egy. Das System besitzedynami-
sche Zustandem Eingangsgrol3en undAusgangsgrofien.

Die Linearisierung wird um einen Referenzzustanctlagefihrt, der mit dem Index O ge-
kennzeichnet ist. Der Referenzzustand muss die §a@vgsgleichungen erfillen, d.h. es gilt:
f(Xg,Xg,Up) =0 (3.3.2)

Um diesen Referenzzustand wird nun eine Taylorrehwvickelt, die nach dem linearen
Glied abgebrochen wird. Abweichungen vom Referesiznd werden dabei mit Hilfe des
Buchstaben ¢ “ gekennzeichnet, d.hx =X -X,, X=X—-X,, dU=uUu—-U, unddy =y —-y,.

Die partiellen Ableitungen der einzelnen Gleichumgeerden in Jacobimatrizen zusammen-
gefasst und mit
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[ of, of, |

of=l: - : (3.3.3)
of,, of,
0x, 0X,

bezeichnet. Die Definitionen gelten analog filyf , O,f , O,h, O,h und O,;h. Damit lasst
sich die Taylorentwicklung der Bewegungs- und Alreggeichungen wie folgt schreiben:

fo +0,f @B +0,f x+0,f [u+03(x,x,u)=0 (3.3.4)
y0+@:ho+thm(+DXh@(+Duh@+02(x,x’u) (3.3.5)

Da der Referenzzustand die Gleichungen erfillt diedTerme héherer Ordnung vernachlas-
sigt werden, kann das System umgeschrieben werden:

-O,flx=0,f [x+0,f [du (3.3.6)

dy=0hlx+0,hlx+0,hld (3.3.7)

Unter Einfilhrung der ErsatzgroR&h= -0, f, A= O.f, B = O.f, H = Ogh, C= 0,h und
D =0,h ergibt sich:

E % = A D +B U (3.3.8)

d/=ﬁﬂ5<+6ﬂ§<+[~)@ (3.3.9)

Auflésen nachdx und dy fuhrt zu:
X =E'[ADX+E* B (3.3.10)

& =[Aidg @)+ C|ae+ A g B)+ B au (3.3.11)

Die Einfuhrung der Matrizen A=E*[A, B=E™'[B, C=H [ﬁE‘l D§)+6 und
D=H EﬁE‘l EB)+ D fuhrt schlieRlich zum linearen Zustandsraummodell:

d.(nﬂ = Anxn [d(nﬂ + anm [dJ @er = Cr><n |]§(n><1 + Dr><m Ijilm><1 ( 3312 )

mx1

Das lineare System lasst sich auch in einer eierelmearen Vektorgleichung darstellen:

{Eﬂ {2 Ej Em (3313)

Das im Rahmen der Arbeit entwickelte Linearisiegprggramm verwendet den oben erlau-
terten Algorithmus, um die vier Matrizen des lirearErsatzmodells zu bestimmen. Dabei
muss nicht immer das gesamte Simulationsmodelleaurhal linearisiert werden, vielmehr

konnen die jeweils zu beachtenden Zustdnde sowie Wid Ausgangsgrof3en frei definiert
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werden. Dies ist etwa dann sinnvoll, wenn nur Tdde gesamten Dynamik, etwa das Starr-
korpersystem oder die Langsbewegung, untersuclitemesollen.

Das fur die vorliegende Arbeit entwickelte und Nratlab umgesetzte Linearisierungspro-
gramm bestimmt die zur Berechnung der endgultigatriken erforderlichen Jacobimatrizen
mittels numerischer Differenziation. Da numerisékdeitungsverfahren sehr schrittweiten-
sensitiv sind und insbesondere im Zusammenhangrmaéren Tabelleninterpolationen in der
Nahe von Stitzstellen Probleme auftreten kdnnemgdevanstelle einer unkontrollierten Ab-
leitung mittels zentraler Differenzenquotienten éiomplexer Linearisierungsalgorithmus
erarbeitet, dessen ausfuhrliche Darstellung denrieahder Arbeit sprengen wirde. Nahere
Informationen finden sich unter anderem in [53B][956] und [58]. Die wichtigsten Eigen-
schaften werden im Folgenden kurz angesprochen:

» Multi - Schrittweitendifferenziation sowohl linksind rechtsseitig als auch zentral
» Kubische Extrapolation der Einzelableitungen ausgkwindende Schrittweite
« Uberwachung der Linearitat der Ergebnisse mit HiKalierter Fehlerwerte

» Untersuchung der numerischen Integritat und Gidiigeter Extrapolation mittels Wende-
punktbetrachtungen

» Plausibilitdtskontrollen und Untersuchung der Kagesizgenauigkeit am Referenzort
* Automatische Erzeugung eines voll beschriftéilab-LTI-Modells
* Automatische Linearisierung grof3er, mehrdimensemn@itter

In den folgenden Abschnitten wird die nattrlichen@gnik des ungeregelten Systems mit
Methoden der linearen Systemtheorie naher untersDol dazu erforderlichen, linearen Er-
satzsysteme wurden mit dem hier dargestellten Lisieaungsprogramm generiert.

3.3.2 Inharente Dynamik der Ldngsbewegung

Der vorgestellte Linearisierungsalgorithmus wirchrauf die LAngsbewegung delsT an-
gewendet. Dazu wird zunachst ein auf den Teilzuls;l\asﬂfktorx:[V,a',q,@]T reduziertes
Modell der Starrkérperbewegung betrachtet. Der dysehe Einfluss der anderen beteiligten
Systeme, etwa der Aktuatoren und der Sensorendiaudynamik der Langsbewegung wird
spater angesprochen.

Das zur Untersuchung der linearen Langsbewegundgstieskorpers verwendete lineare Er-
satzmodell lautet:

v [ Xu Xa 0 -0 E:OSVO Vv )(,7 xo_ )(5r
9sing, | la| |z x, z, ||”7
al 1z, z, 1 -2
= Vo P #] T I (3.3.14)
ql M, M, M, 0 al My Mo Mg, 15
o | o 1 0 © [0 0 0 v
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Im linearen Ersatzmodell handelt es sich bei dest&hden, wie fur lineare Systeme Ublich,
nicht um absolute Werte, sondern um Abweichungeneinem getrimmten Referenzflugzu-
stand. Aus Ubersichtlichkeitsgriinden wird jedock dazur Kennzeichnung des Perturbati-
onscharakters der Zustandsvariablen weggelassen-@mulierung der dimensionsbehafte-
ten Derivativa héalt sich dabei an die in der Literdiblichen Konventionen, wie etwa bei [95]
oder [144]. Die Einflussgro3en, die beWf T nicht auftreten, wurden bereits im obigen Mo-
dell zu null gesetzt, z.B. die GroRef), oderZ,.

Da das reduzierte System aus vier Zustdnden bebeditzt es auch genau vier Eigenwerte.
Diese treten, wie in Abbildung 3.3 dargestelltForm von zwei konjugiert komplexen Pol-
paaren auf. Das langsamere der beiden Polpaaranitd$) gekennzeichnet ist, beschreibt
dabei die Phygoide, das mit (2) bezeichnete Polgi@afnstellwinkelschwingung.

Da es sich bei der Phygoide um eine Bahnschwingianglelt, die tber den Flugbahnwinkel
y besser betrachtet werden kann als tber die Nieklagd aul3erdem die Geschwindigkeit
aufgrund ihrer Dimension [m/s] viel groRere Werteianmt als die Winkelgrol3en, die in
[rad] angegeben sind, ist es sinnvoll, das Zustamtsmodell auf den neuen Zustandsvektor
X = cr,q,V*,y]T zu transformieren. Hierbei it die normalisierte Geschwindigkeit/V, .

Im neuen Zustandsvektor sind die einzelnen BewegungsgréRen dariiber higraympiert in
die die Anstellwinkelbewegung dominierenden Zuséond und qund die im Wesentlichen
an der Phygoide beteiligten Zustande und y. Die Transformation vorx nachX erfolgt
nach:

0 1 00
g=Tx=| >0 2 10y (3.3.15)
W, 0 00 "
0 -101
und A=TIAIT* B=TIB C=CcO* D=D (3.3.16)

Die Analyse der resultierenden Eigenwerte und Bigktoren fir einen stationaren Horizon-
talflug in 300m Hohe bei einer Geschwindigkeit \&@@m/s ist in Abbildung 3.3 dargestellit.

Prinzipiell ergibt sich fur die Lage der Eigenweeia fur Flugzeuge typisches Bild. Die Phy-
goide ist mit einer natiirlichen Frequenz vep, = 029rad/s deutlich langsamer als die An-
stellwinkelschwingung und mit einer Dampfung vgp = 021 auch wesentlich schwéacher
gedampft. Die Dampfung der Anstellwinkelbeweguregylifir den betrachteten Zustand mit
{, = 076 nahe der optimalen Dampfung VCMQE{/E. Auffallend ist die ungewohnlich gro-
Be natirliche Frequenz der Anstellwinkelbewegung ug, =1027rad's. Diese lasst sich
jedoch einfach erklaren. Im Vergleich zu einem gréRd Flugzeug besitzt dad=T eine we-
sentlich geringere Masse und ein viel kleineregfieitsmoment , . Betrachtet man die Zu-
sammensetzung der dimensionsbehafteten Derivatjvaind M, so sieht man, dass diese
infolge der geringen Flachenbelastung vbh02kg/m? und aufgrund des relativ groen
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VerhéltnissesSll, /1, von 0.148m/kg bei gleicher GréRenordnung der aerodynamischen
Beiwerte sehr hohe Betrage aufweisen.

Re@) [-] | Im(A) [-] {1 | o lrad/s]f 2o
-0.06106 | 0.28602 O.20872|3 0.29246 °

1 o}
-0.06106 | -0.28602 0.2087213 0.2924&4

5 -7.7982 6.6756 0.759671 10.265p ,|
-7.7982 -6.6756 0.75961 10.265p o

Phygoide Anstellwinkelbewegung

* a 270 * a -270

O ¢ O«

av o v

Oy Qv

-2 210

-180

-180

|| arg(x) [°] ] arg(x) [°]
a| 0.037561 -180.4394 | [a| 0.14726 -91.7432
q| 0.19337 25418 ||q| 0.98307 0
v| 0.73127 0 V| 0.0027976 -105.1882
v| 065303 -101.3956 | |y| 0.10895 -231.1996

Abbildung 3.3: Inhéarente Dynamik der Langsbewegung;
1-Phygoide, 2-Anstellwinkelbewegung; V = 30 m/s,+ 300 m

Fuhrt man eine Naherung fir die Anstellwinkelschgung durch, indem man nur die zu den

Zustédndena und q gehoérige2x2 Submatrix der vollen Langsbewegungsmatrix waldt, s
ergibt sich fur die charakteristische Gleichung:

$2-(z, +M )B-M, +Z, M, =5 +2{,@,,5+af, =0 (3.3.17)
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Damit gilt -M_+zM. ¢ ~(z, +M,) (3.3.18)
amit gilt: Wy, =+-M, +Z, .= 3.
J > “ 2/-M, +Z,M,

Aus den betragsmafRig hohen Werten vonund insbesonder® , resultiert unmittelbar die
grofl3e natirliche Frequenz der Anstellwinkelschwimgyu

Z&hlerpolynom -81.44088-615.01788-83.37225-4.3427e-014
Nennerpolynom +15'+15.71848+107.36548+14.20255+9.0132
Pole Nullstellen
Re() Im(A) Re(@) Im(A)
-7.7982 6.6756 -7.4136 0
-7.7982 -6.6756 -0.13809 0
-0.06106 0.28602 -5.2088e-016 0
-0.06106 -0.28602

Im [1/s]

|

[
-16 -12 -8 -4
Re [1/s]

20k

Amplitude |A| [dB]
o
T
|
|
L)
|

|
|

PETTPRTR LLLLLLl
|

T, Tt e e e e

40 I R R T B
10° 10” 10" 10° 10" 10° 10°
w [rad/s]

Abbildung 3.4: Ubertragungsfunktion vom Hohenruder auf die Nickrate sowie
Waurzelortskurve der zugehdorigen Ruckfihrung; V = 3dn/s, h = 300m
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Erwartungsgemald dominieren im Eigenvektor der Pidggdie Zustandsgrofien Geschwin-
digkeit und Flugbahnwinkel. Dabei eilt der Flugbaimkel der Geschwindigkeit im Zeiger-
diagramm um etwa 101° hinterher, wahrend Anstekeirund Nickrate eine untergeordnete
Rolle spielen. Dieses Verhalten steht im Einklangdem typischen Charakter der Phygoide
als langsame, schwach gedampfte Bahnschwingungldoezin Austausch zwischen kineti-
scher und potenzieller Energie stattfindet.

Im Eigenvektorstern der Anstellwinkelbewegung dasrindie Nickrate. Der zweitgrol3te
Anteil wird durch den Anstellwinkel gebildet, deerdNickrate um etwa 105° nacheilt. Damit
ist die Anstellwinkelbewegung eine Drehschwingumg die korperfestg-Achse des Flug-
zeugs. Die Geschwindigkeit ist so gut wie gar nexitder Bewegung beteiligt. Es ist jedoch
eine sichtbare Bahnanderung zu beobachten, dieAdstellwinkel um weitere 125° nacheilt.

Nach dem Eigenverhalten des Starrkorpers in degsiewegung ist das Ubertragungsver-
halten des Systems hinsichtlich von Steuereingaibeantersuchen. Dazu werden zunachst
die klassischen Darstellungsmoglichkeiten im Fregbereich herangezogen — die Ubertra-
gungsfunktion, das Pol-Nullstellenbild und das Blidgramm. Im Pol-Nullstellenbild kann
zusatzlich die Wurzelortskurve eingezeichnet werdem die Wirkung einer moglichen
Ruckfihrung im Regler zu verdeutlichen.

Da spater das Hohenruder als Steuergrof3e zur Regear Nickrate in der innersten Regler-
schleife herangezogen werden wird, werden die gle@annten Darstellungsweisen exempla-
risch auf die Ubertragungsfunktion vom Hohenrudssahlag auf die Nickrate angewendet.
Die Ergebnisse sind in der Abbildung 3.4 dargestEl ist darauf hinzuweisen, dass die U-
bertragungsfunktion fir die Langsbewegung des ISigoers aufgestellt wurde. In Abschnitt

3.3.4 wird gezeigt, dass die Wurzelortskurve sigaift durch die spatere Erweiterung des
Systems um Sensor- und Aktuatorendynamik veramgenden wird.

3.3.3 Inharente Dynamik der Seitenbewegung

Nach der Langsbewegung wird im Folgenden die Seéeegung deBIFT ndher betrachtet.
Fur die Interpretation des linearen Ersatzmodetiéeg analog die bei der Langsbewegung
getroffenen Aussagen.

Der Zustandsvektor des Starrkérpermodells fur dige8bewegung lautek = [,b’, p,r,CD]T .
Die fur die Seitenbewegung zur Verfliigung steheremergroRen sind das Quer- und das

Seitenruder. Damit ergibt sich fur das lineare &rsadell der Seitenbewegung [46]:

_ g ;
: Y, 0 -1 —=[¢osO

B g 0 HB [ Ye Yo

51 | L L L, 0 L, L

Ple| 7 Ple| e EE‘T (3.3.19)
r N, N, _Nr 0 r N, N, |[¢

[0) 0 Ccosy, sSIny, 0 ) 0 0

i cos®, cosO, |
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Die Analyse der Eigenwerte und Eigenvektoren wiidderum fir einen stationdren Hori-
zontalflug bei einer Geschwindigkeit von 30m/s 6081 Hohe durchgefuhrt. Die Ergebnisse
konnen der Abbildung 3.5 entnommen werden. Es egydh das klassische Bild mit zwei
konjugiert komplexen und zwei reellen Eigenwerten.

Das konjugiert komplexe Polpaar beschreibt die -Badir-Schwingung, die mif,; = 031
gut gedampft ist. lhre natiirliche Frequenz betrggt; = 659rad/s. Wie aus dem Eigenvek-
torstern ersichtlich, stellt die Gierrate den a#rlsgtten beteiligten Zustand dar, dicht gefolgt
von der Rollrate, die ebenfalls einen relativ groBateil an der Roll-Gier-Schwingung auf-
weist. Die Roll-Gier-Kopplung ist mi|lCD/,8 = 078 sehr klein. Die Gierrate folgt dem Schie-
bewinkel mit einem Verzug von etwa 90°. Der Winkefischen der Gierrate und der Rollrate
betragt ca. 137°.

Rep) [1 | IM(W) [ | ¢ |w,[radss]
1| -21.8734 0 1 21.8734
-2.0359 -6.2683 0.30891 6.59071
? -2.0359 6.2683 0.30891 6.59071
3 | -0.18459 0 1 0.18459

Rollbewegung

Roll-Gier-Schwingung

Spiralbewegung

-270

-270

-270

Xl | arg(q) [] XI ] arg() [] XI ] arg() []
0.002531§ 0 ||| 0.12221 | -279.521}g| 0.022604 0
0.99712 0 |[p| 0.64363| -137.192ffp| 0.18035| -180
0.060475 0 ||r| 0.74942 0 |[r| 0.28226 0
0.04565| -180 |[|g| 0.095761| -244.125}¢| 0.94196 0

Abbildung 3.5: Inharente Dynamik der Seitenbewegung

1-Rollbewegung, 2-Roll-Gier-Schwingung, 3-Spiralbeagung, V = 30m/s, h = 300m
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Der rechte, ursprungsnahe reelle Eigenwert stanamtder aperiodischen Spiralbewegung.
Diese ist mit -0.18 relativ stabil. Der dominanteiReitsgrad in der Spiralbewegung ist der
Héangewinkel. Jedoch weist auch die Gierrate mi8 @iden relativ gro3en Anteil an dem auf
eins normierten Eigenvektor auf.

Zahlerpolynom -81.44088-615.01788-83.37225-4.3427e-014
Nennerpolynom +15'415.71848+107.36548+14.20255+9.0132
Pole Nullstellen
Re(@) Im(A) Re() Im(A)
-21.8734 0 -2.2279 6.255
-2.0359 6.2683 -2.2279 -6.255
-2.0359 -6.2683 0.0068867 0
-0.18459 0

o

Amplitude |A| [dB]

ool—i i idiiiit i §iiiiioi§ i Qi §o§iGiiiitf i Giiiiii§ i iiiiii
10° 10” 10" 10° 10" 10° 10°

w [rad/s]

Abbildung 3.6: Ubertragungsverhalten vom Querruderauf die Rollrate sowie
Wurzelortskurve der zugehérigen Ruckfihrung; V = 30n/s, h = 300m
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Der Eigenwert der Rollbewegung liegt bei -21.9. ahebt er sich deutlich von den fur
normale Flugzeuge typischen Werten ab. Die Begnigduerfur liegt wiederum in den klei-
nen Abmessungen und Massen &9 im Vergleich zu grol3eren Flugzeugen. So falltater
der Berechnung voh, beteiligte, geometrieabhangige Ausdrd&®?)/(40,,) mit 2.5751
um einen Faktor von mehr als zehn gro3er aus alobeentionellen Flugzeugen. Mit Daten
aus [12] ergibt sich fiir einen Airbus A300 ein Weonh 0.0217, fur eine Do328 von 0.0420
und selbst fur einen F-104 Starfighter nur von 6716

Erwartungsgemaf hat die Rollrate mit 0.997 denAbgtand grof3ten Anteil am Eigenvektor
der Rollbewegung. Alle anderen Zusténde sind quiatseteiligt.

Analog zur Langsbewegung wird auch in der Seitemigeing das Ubertragungsverhalten
zunachst mit Hilfe der klassischen Frequenzberaietisoden untersucht. Aus Platzgrinden
wird dabei in Abbildung 3.6 nur exemplarisch diecKifiihrung der Rollrate auf das Querru-
der dargestellt.

3.3.4 Einfluss von Flugzustand, Aktuatoren und Sensoren

Bisher wurden die inhérenten dynamischen Eigenssmader Strecke nur an einem Zu-
standspunkt untersucht. Die Auswirkungen einer Ne@eéung des Flugzustandes auf die La-
ge der Eigenwerte wurde bisher nicht betrachtet.

Nachdem da&JFT nur in einem sehr begrenzten Hohenband betriebeth) ist die Flugge-
schwindigkeit der wesentliche Parameter, der sithdie Lage der Eigenwerte auswirkt.
Auch wenn der Geschwindigkeitsbereich d#sT mit Werten zwischen ca. 10 und 60 m/s
sehr begrenzt erscheint, so zeigt sich doch eioBegAbhangigkeit der Eigenwerte von der
Fluggeschwindigkeit, da nicht die Differenz von Ntaal- und Mindestgeschwindigkeit,
sondern deren Verhéltnis ausschlaggebend ist.M\ljt/V,., =4 liegt dieses Verhaltnis in
derselben GroRRenordnung wie bei einem Verkehrséugz

Die Wanderung der Pole mit der Geschwindigkeidest Abbildung 3.7 zu entnehmen. Die
obere Halfte stellt die Eigenwerte der Langsbewggiar, wahrend die untere Halfte die Sei-
tenbewegung betrachtet. Sowohl bei der Anstellwbdgwegung als auch bei der Roll-Gier-
Schwingung zeigt sich, dass sich die natirlichejiieaz bei fast gleich bleibender Dampfung
mit steigender Fluggeschwindigkeit nahezu vervidrfa

Die Phygoide verringert mit steigender Geschwindigkre natirliche Frequenz und erhoht
ihre Dampfung, indem sie relativ parallel zur imegen Achse zur reellen Achse herunter-
wandert und schlief3lich bei ,grof3en” Geschwinditgein zwei aperiodische Pole zerfallt.

Die starke Erhéhung der natirlichen Frequenz beaitdlwinkel- und Roll-Gier-Schwingung
mit der Geschwindigkeit lasst sich mit dem steiggn@erodynamischen Ruckstellmoment
bei steigendem Staudruck erkléaren, das vergleichbafedersteifigkeit bei einem Masse-
Feder-Dampfer-Schwinger ist. Unter Annahme der Néfe «,, =,/—M, kann das An-
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steigen der naturlichen Frequenz allein anhandZdesammensetzung voll , erklart wer-
den:

0, (B0 s
Ma:%l—”mma:%wwjtﬁ | ”JBDW, (3.3.20)

yy yy

yy

S
Wyy =AM, :VOD\/—%Eb[E ”]E:ma (3.3.21)

Co,a,max _ Vo,max _ 53m/S
%,a,min VO,min 13m/s

= 408 (3.3.22)

Die Staudruckabh&ngigkeit voM , bedeutet, das#,, proportional zuV; und folglich
w,, =+~ M, proportional zuV, ist. Damit resultiert die nédherungsweise Verviehiang
der naturlichen Frequenz der Anstellwinkelschwirggummittelbar aus dem Verhaltnis der
Maximal- zur Minimalgeschwindigkeit.

Die Rollbewegung wird mit zunehmender Geschwindigkehneller, d.h. die Rollzeitkon-
stante nimmt ab, wahrend die Spiralbewegung namelea Ursprung wandert und das Sys-
tem verlangsamt. Hier kann eine zur Anstellwinkelegung ahnliche Betrachtung durchge-
fuhrt werden. So geht bei der Berechnung kpm den Zahler der Staudruck, in den Nenner
die Trimmgeschwindigkeit selbst ein.

Der Geschwindigkeitsausdruck im Nenner rihrt von Berechnung der dimensionslosen
Rollrate her. Anschaulich kann man den Ausdruck

(b
pr="

= 3.3.23
2, ( )

als den Zusatzanstellwinkel interpretieren, dedanFlachenspitze infolge einer Rollrate auf-
tritt. Der Tragflachenanteil der Rollddmpfung wirdn der infolge des lokalen Zusatzanstell-
winkels veranderten Auftriebsverteilung dominiert.

In erster Naherung gilt fur die Rollzeitkonstariig=-1/L, . Da laut der oben dargestellten
Aussagerl, proportional zwv, ist, ist die Rollzeitkonstante selbst umgekehaipprtional zu
V,. Damit lasst sichl,, . /Tq i =4 sofort wieder mit dem Verhaltnis von Maximal- und
Minimalgeschwindigkeit korrelieren.

Neben der Abhangigkeit der Eigenwerte und —vekte@n aktuellen Flugzustand sind auch

die Einflisse anderer dynamischer Subsysteme auVdehalten des Gesamtsystems zu be-
trachten. So unterscheidet sich die Dynamik dese8ys mit Aktuatoren und Sensoren deut-
lich von der reinen Starrkdrperdynamik. Da die nenReglerschleife spater zur Vorgabe kor-

perfester Drehraten herangezogen wird, soll deffuss von Stell- und Messdynamik anhand

der Ubertragungsfunktion vom Hohenruder auf diekNite dargelegt werden.
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Abbildung 3.7: Wanderung der Eigenwerte mit der Fluggeschwindigkeit

Die Abbildung 3.8 zeigt das Bodediagramm besagteerfvtagungsfunktion sowohl fiir den
Starrkorper als auch fur das Gesamtsystem mit Kieksensor und Hohenruderservo. Be-
sonders beim Phasengang wird bereits ab Frequewreh rad/s ein zusétzlicher Phasenver-
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lust erkennbar. Dieser macht bei Frequenzen big@@, die innerhalb der bei der Regelung

zu berucksichtigenden Bandbreite liegen, bereitsae0° aus und darf daher in keinster

Weise vernachlassigt werden. Im Amplitudengangtretrst bei hdheren Frequenzen sichtba-
re Veranderungen ein.

20
-20
S <
<
L -60
2
£
£
<
-100
-140
Q Starrkérpersystem
O System mit Aktuatoren und Sensoren
1 L LL1Lll 1 L L L1111l
10 )
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-360 : H
Q Starrkérpersystem
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Abbildung 3.8: Einfluss von Aktuatoren und Sensorerauf das Ubertragungsverhalten

Besonders deutlich wird die Auswirkung der Sensaneth Aktuatoren jedoch in der Wurzel-
ortskurve. Abbildung 3.9 zeigt das System mit Sesrsaind Aktuatoren in unterschiedlichen
Mal3staben.

Infolge des im Vergleich zum Starrkérper von ein$ féinf gestiegenen Poluberschusses er-
geben sich grundsatzlich andere Asymptotenrichturfge die Aste der Wurzelortskurve.
Daher wird das in Abbildung 3.4 vorgestellte Vetbalder Ruckfuhrung der Nickrate auf das
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Hohenruder komplett verandert. Anstatt kreisforanig die reelle Achse zuzulaufen, wandern
die Anstellwinkelpole nach oben und anschlieRBendlien instabile rechte Halbebene weg.
Somit ist etwa ein klassischer Nickdampfer auf dalte System mit Sensoren und Aktuato-
ren nicht mehr anwendbar. Folglich sind die Sensorel insbesondere die Aktuatoren beim
Entwurf des Regelungssystems explizit zu bertckgieh.

Re [1/s] " Re [1/s]

ke

Im ch/S]
&

/

0.05f

-

|

[

[

]
-0.3 -025 -0.2 -0.15 -0.1 -0.05 0 0.05 -25 -2 -1.5 -1 -0.5 0 0.5
Re [1/s] Re [1/s] x 10

Abbildung 3.9: Wurzelortskurve der Ruckfliihrung der gemessenen Nickrate auf
den kommandierten H6henruderausschlag

3.4 Nichtlineare Simulation

Die in Abschnitt 3.3 dargestellten Untersuchung$iméen sind geeignet, um Aussagen Uber
viele dynamische Eigenschaften des nichtlinearesafésystems anhand eines linearen Er-
satzmodells zu treffen. Diese Mdglichkeit beschtamgh aber auf Einflisse und Verhaltens-
weisen, die sich mit Hilfe linearer Dynamik darkdellassen. Nichtlineare Effekte, z.B. Stell-
raten- und Ausschlagsbeschrankungen, Kopplungstaigherer Ordnung, Bearbeitungszeit-
verziige, stochastische Effekte, Hysterese- oden®@lumgseffekte, lassen sich nicht oder nur
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unzureichend mit linearisierten Systemen wiederngeBelRerdem wurden nur zeitinvariante
lineare Systeme untersucht, so dass auch instegichidstande mit schnell veranderlichen
Zustandsgrol3en, bei denen sich kein zugehorigéorséaer Referenzzustand angeben lasst
und die mit gro3en Amplituden verbunden sind, vorereUntersuchung mittels der in Ab-
schnitt 3.3 dargestellten Methoden ausgeschlossdn s

Die nichtlineare Simulation ermdglicht es, sam#icin numerischen Modell enthaltenen Ein-
flisse in ihren Auswirkungen nachzubilden. Sieltsggéichsam einen virtuellen Flugversuch
dar, der als Ersatz fur den oder letzte Vorstufe zaalen Flugversuch angesehen werden
kann.

Die nichtlineare Simulation wird zunachst verwendeh die Auswirkungen der oben ange-
sprochenen, durch lineare Ersatzmodelle nicht fassenden Ph&nomene untersuchen zu
kénnen.

Da wegen fehlender Finanzierungsmittel das entitelk®egelungssystem nie real im Flug
getestet werden konnte, wird die nichtlineare Satioh aul3erdem als finaler Nachweis fur
die Funktionsfahigkeit des Systems und die Sinigiadit des Vorgehens herangezogen.

Bei der nichtlinearen Simulation werden die Zustmheichungen des Simulationsmodells
numerisch gelodst. Das bedeutet, dass die Zustdnde em einen Zeitschritht in der Zu-
kunft liegenden Zeitpunktes+ At als Funktion der gegenwartigen GroRelh), x(t), ul(t)
und des Zeitschrittddt selbst berechnet werden. Damit ist es moglich,Lédgung der Zu-
standsgleichung iterativ fiir jeden zuklnftigen geitkt naherungsweise anzugeben. Auf-
grund der Diskretisierung der kontinuierlichen Ge&%it in eine gequantelte Grol3e entste-
hen numerische Fehler, die ein Abdriften des Sitrarlaverlaufes vom realen Verlauf der
Zustandsgrol3en verursachen.

Die prinzipielle Vorgehensweise bei der nichtlireraiSimulation ist der Abbildung 3.10 zu
entnehmen. Die Darstellung gibt das Verfahren fiirexplizites Simulationsmodell wieder,
bei dem keine algebraischen Schleifen vorliegem, loki dem sich die Zustandsgleichungen
explizit nachx(t) auflésen lassen. Dies ist fiir das untersuchte Mdee Fall, da zum einen
die Aerodynamik nicht von AbleitungsgréRen wie oder 4 abhangig ist und zum anderen
durch die Simulation der Aktuatoren als Systemeiv®©rdnung gemal Abschnitt 2.5.1 die
vom Regler kommandierten Steuereingaben sich acdt mwei Integrationen auf das Verhal-
ten der Strecke auswirken, so dass auch hier Kdhéngigkeit der Zustandsableitungen von
sich selbst auftritt.

Bei der nichtlinearen Simulation wird das gesamted®ll aus Strecke und Regler gemanR den
Uberlegungen in Abschnitt 2.5.4 als quasikontirigees System betrachtet, d.h. das zu 16-
sende Differenzialgleichungssystem wird nicht inneuschiedliche Subsysteme mit verschie-
denen, fest vorgegebenen Integrationsschritteregeify Damit konnen samtliche, v&@imu-
link fur kontinuierliche Systeme zur Verfigung gesgsllintegrationsverfahren verwendet
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werden. Diese lassen sich in zwei Hauptgruppenrigiltn. Zum einen gibt es Lésungsver-
fahren mit fest vorgegebener IntegrationsschritevAt . Zum anderen existieren Verfahren
mit variabler Schrittweite, bei denelt standig an die aktuelle Krimmung der Zustandsver-
lAufe angepasst und so der numerische Integratiblesfreduziert werden kann, ohne dass
dabei die Simulationszeit durch die Wahl einer t#ig kleinen Schrittweite in die HOhe
getrieben werden muss.

'y =h(x,u) v)

Ausgabegleichungen

x(t) 4, X+
&
Ergebnisdatei

Matlab Variablen Graphenvisualisierung

Eingabedatei @] X — f (X, U) . j(.)dt_._, Cockpitinstrumente

Steuerorgane | u(t) [ Zustandgleichungen %(t) 235@2?:32;
1

Matlab Variablen

/L

xt) 57 x(t+ot)

Abbildung 3.10: Prinzipskizze der nichtlinearen Sinulation

Ein Problem bei der Verwendung von Verfahren mifakder Schrittweite stellt der fehlende
Laufzeitdeterminismus dar. Sie sind deshalb nighEichtzeitsimulationen geeignet und auch
im Nicht-Echtzeit-Betrieb kann die Simulationsdauner schwer abgeschatzt werden. Es hat
sich bei der Durchfihrung der Simulationen oft ggizelass eine stédndige automatische Re-
duktion der Schrittweiten zu einer explosionsanidgerhéhung der Simulationsdauer fuhrt,
was insbesondere bei automatisierten Untersuchumgemenen die Simulationen nicht von
einem Benutzer Uberwacht werden, nicht tolerierftar

In den meisten Fallen wurde zur Integration ein gtuaKutta-Verfahren 4. Ordnung verwen-
det [144]. Dieses Verfahren mit konstanter Integresschrittweite hat sich als guter Kom-
promiss zwischen der Laufgeschwindigkeit und deyeBnisqualitat erwiesen. Die Integrati-
on der Bewegungsgleichungen erfolgt nach:

k, = At(x,t)
1 1
k, :At[ﬂ(x+EDkl,t+EmtJ
1 1 (3.4.1)
K, :At[ﬂ(x+—[lk2,t+5unj
At
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x(t+At):x(t)+%Dkl+%Dk2+%Dk3+%tlk4 (3.4.2)

Die Gleichungen (3.4.1) und (3.4.2) zeigen, dassZ4mitschritt vier Evaluierungen der Be-
wegungsgleichungen erforderlich sind.

Bei der Wahl der Integrationsschrittweifé bzw. der Simulationsfrequent =1/At ist da-
rauf zu achten, dass diese Frequenz deutlich hgdwéhlt wird, als die schnellsten im Sys-
tem vorkommenden Eigenfrequenzen, so dass aucéchreslisten dynamischen Anteile des
Simulationsmodells ausreichend hoch aufgel6st wertie vorliegenden Modell stellen die
Beschleunigungssensoren naif = 200rad/s =3183Hz die Elemente mit den hochsten be-
teiligten Eigenfrequenzen dar. Die Dampfung derdBEsinigungssensoren betragt 09.

Je kleiner die Schrittweite bzw. je hoher die In&tignsfrequenz ist, desto gréf3er wird auf-
grund der steigenden Zahl an Modellaufrufen die prmulationssekunde verbrauchte Re-
chenzeit. Da bei einer Untersuchung des GesamisysRrozesse von stark unterschiedli-
chem Zeithorizont betrachtet werden, stellt die Wadr Simulationsfrequenz einen Kom-
promiss dar. Systeme, bei denen sich, wie im \gehelen Fall, die beteiligten natirlichen
Frequenzen bzw. Eigenwerte um mehrere GroRenorénuagterscheiden, werden auch als
steife Systeme bezeichnet. Es ist abzuwagen zwisébieschritten, die einerseits klein genug
sind, um die Dynamik der Sensoren ausreichend gantawlésen, und die andererseits bei
der Simulation von Flugmandvern mit einer Dauer woghreren Minuten eine passable Re-
chenzeit ermdglichen.

Hierbei diktieren die Sensoren infolge ihrer natinn Frequenz eine Integrationsfrequenz
von mindestens 100 Hz. Empirische Versuche habeeigfe dass Frequenzen bis etwa
300 Hz aufintel Pentium IVRechnern mit einem CPU-Kerntakt von 1,5 GHz zuiedén
stellenden Integrationsgeschwindigkeiten fihrenjass die Gesamtsimulation mit einer Fre-
quenz von 200 Hz betrieben wird.

Ein weiterer, zu beachtender Punkt ist die Langediestandsvektors. Wahrend das Starrkor-
perflugzeug selbst nur zwdlf dynamische Zustandstiie wachst der Zustandsvektor des
geregelten Gesamtsystems auf Gber 300 Elementesiiesondere durch die dynamischen
Matrixelemente in den Gewichtungsmatrizen der nealen Netze.

Wie bereits bei Trimmung und Linearisierung wuraesatzlich zum naturlichen Funktions-
umfang vonMatlab / Simulinkweitere Hilfsprogramme erstellt, die einen kormdibten und
hochautomatisierten Betrieb der nichtlinearen Satioh erlauben.

Es ist moglich, mit einem einzigen Modell samtlicBygstemkomplexitaten zu simulieren. So
konnen Sensoren und Aktuatoren ein- und ausgestlhaitl die Schleifen des Regelungssys-
tems einzeln geschlossen werden. Schliel3lich kasrS@nulationsmodell inklusive des Run-
ge-Kutta-Integrators noch mit Hilfe dédeal Time Workshofl07] automatisch in ein C-

Programm ubergefiihrt werden. Das entstandene,st@getige Programm absolviert dann die
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nichtlineare Simulation mit wesentlich héherer Gegadigkeit, so dass die fir eine Simula-
tion benotigte Dauer deutlich kirzer ist als drawudierte Zeitspanne.

Mit Hilfe eines modifizierten Laufzeitrahmens, ddie Simulationszeit mit der realen Zeit

durch Abzéahlen der absoluten CPU-Taktzyklen seituftionsbeginn synchronisiert, ist es
moglich, Echtzeitsimulationen mit hoher Zeittrewsahzufuhren. Durch Anbindung von Ein-

und Ausgabeinfrastruktur, wie z.B. Aul3ensicht- ottestrumentendarstellung, ist es dann
madglich, einen anschaulichen und intuitiven Eineiruon dem Verhalten des Fluggerétes zu
bekommen, was die Beurteilung des Systems undrdegis&tungen erleichtert.
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Kapitel 4

Theoretische Grundlagen der
Regelungsstrategie

4.1 Uberblick

In diesem Kapitel werden die mathematischen Grgmtlader in Kapitel 5 umgesetzten Re-
gelungsstrategie aufgezeigt. Die knappe Darsteltliegt lediglich der Vorstellung der Be-

zeichnungen und Vorgehensweisen, so dass spatelieaahwendungsspezifischen Aspekte
eingegangen werden kann und es nicht mehr erfacdest, die gedankliche Entwicklung des
Konzeptes fur theoretische Grundlagendarstelluzgeimterbrechen.

Bei modernen Flugzeugprojekten wird grof3er Aufwandine exakte und realitdtsnahe Mo-
dellierung des Systemverhaltens investiert, so desBynamik des zu regelnden Fluggerates
sehr genau bekannt ist. Dies gilt auch fir nickdire Einflisse, etwa im aerodynamischen
Verhalten in Form von Nichtlinearitaten der Beiwerlaufe Gber dem Anstellwinkel oder die
dynamische Verkopplung der korperfesten Drehachsieige der Eulerkreiselgleichungen.
Diese Effekte sind sehr genau quantifizierbar, ihk@nn jedoch mit linearen Ansatzen nicht
unmittelbar Rechnung getragen werden. Dies hat defiihrt, dass auch in klassischen Re-
gelsystemen nichtlineare Kompensationsterme odembligsierungstabellen Einzug gehalten
haben [6]. Eine explizite und physikalisch kaud€ddandlung nichtlinearer Effekte ist jedoch
nur mit Hilfe von Regelungsmethoden moglich, die tetséchlichen Eigenschaften der Stre-
cke unmittelbar Rechnung tragen.

Die dynamische Inversion ist ein nichtlineares Reggsverfahren, das mittlerweile ebenfalls
einen soliden theoretischen Unterbau besitzt uné einmittelbare Berlcksichtigung von
Nichtlinearitaten der betrachteten Strecke ,Fluggeauldsst. Diese Perspektive hat dazu ge-
fuhrt, dass der dynamischen Inversion in der Luftd Raumfahrt zunachst theoretisch ([4],
[16], [86], [140], [141]) und spater auch in prakinen Flugversuchen ([90], [91]) groRRe
Aufmerksamkeit geschenkt wurde. Aul3erdem wurdedeim USA sogar Richtlinien fur den
Entwurf von Flugregelungssystemen mittels dynan@sdhversion erarbeitet [105]. Die Be-
schreibung des Prinzips und der mathematischendzwgen dieser Methode ist der Schwer-
punkt von Kapitel 4.2.
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Eine wesentliche Erkenntnis aus den vielen verdfténien Arbeiten tGber dynamische Inver-
sion in der Luftfahrt ist, dass diese neben viglesitiven Eigenschaften erfahrungsgemali
leider nur eine relativ geringe Robustheit gegeni®P&rameter- und Modellunsicherheiten
aufweist. Dies ist besonders deshalb kritisch, dieildynamische Inversion auf einem nume-
rischen Modell der Realitat griindet, welches disdehlichen Verhéltnisse nie genau trifft,
sondern infolge von Unsicherheiten von diesen atiweiBasierend auf der mathematisch
beweisbaren Tatsache, dass neuronale Netze une/éygaroximatoren sind, die es erlauben,
glatte mehrdimensionale Funktionen beliebig genandhern ([35], [59]), hat unter anderem
Lewis vorgeschlagen, den Unterschied zwischen datem dynamischen Verhalten des Sys-
tems und dem des Modells mittels eines kontinwilerlmitlernenden” neuronalen Netzes zu
kompensieren ([88], [89]). Den entscheidenden Aspéklet dabei der Nachweis der Be-
schranktheit der Netzgewichte und Systemzustdndedas ,mitlernende” neuronale Netz
standig in die Steuerung des dynamischen Systemgse#ft und daher, im Gegensatz zu ei-
nem ,Lernprozess” im abgekoppelten Zustand, derséhisiss mdglicher Instabilitaten des
geregelten Gesamtsystems die entscheidende Rale §er Nachweis gelingt mit Hilfe der
Stabilitatstheorie von Lyapunov ([72], [79], [139Mittels dieses Ansatzes ist es nicht nur
maglich, kleine Modellunsicherheiten auszugleiches zeigt sich, dass sogar grof3e Abwei-
chungen des Realverhaltens vom Nominalmodell, wasedz.B. infolge von Beschadigungen
des Systems oder von Steuerungsausfallen auftetetgreich kompensiert werden kénnen.
Damit ist das geregelte Gesamtsystem in der Laget®nen zu bewaltigen, denen ein kon-
ventionelles, lineares Regelungssystem nicht geseactst.

Die Fahigkeit, Ausfallsituationen zu meistern unthsan wechselnde, nicht explizit bekannte
Umstande anzupassen, lassen den durch das neuNetaladaptiv gewordenen Regler auch
fur Luftfahrtanwendungen sehr interessant werddrgl€ch ein derartiger adaptiver Regler
aus der Sicht der Flugregelung einen sehr grolRémewagten Sprung im Vergleich zu tradi-
tionellen Regelungssystemen darstellt, wurde daglRagskonzept bereits in Flugversuchen
verifiziert. Dazu wurden zunachst Untersuchungen kigineren, unbemannten Fluggeréaten
durchgefuhrt ([21], [23], [60], [78]), spater mihbemannten strahlgetriebenen Flugzeugen,
etwa der in Abbildung 4.1 dargestellten X-36 im Ram defRESTORHErogramms (Recon-
figurable Control for Tailless Fighter Aircraft) d&.S. Air Force ([10], [11], [19], [22],
[112], [115]). Nachdem auch diese Erprobungen gréath verlaufen sind, wurden und wer-
den im Rahmen der zweiten Phase lslligent Flight Control SysterRrojekts [FCS) der
NASAbemannte Fliige mit einer stark modifizierten McBlbibouglas NF-15B durchge-
fuhrt. Die Abbildung 4.2 zeigt ein offizielles Bildes NASA Dryden Flight Research Center
zum IFCS-Projekt ([5], [20], [101], [123],). Die Entwicklun auf dem dargestellten Gebiet
wurde vor allem von der Forschungsgruppe um Prothédny Calise am Georgia Institute of
Technology in Atlanta vorangetrieben.

Die Fahigkeit derartiger Regelungssysteme, Ausfadonen gerecht zu werden, die ansons-
ten einen Totalverlust des Flugzeuges nach sidiemievirden, hat auch zur Untersuchung
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der Anwendbarkeit bei zivilen Flugzeugen gefuhd.kénnte in Simulationen nachgewiesen
werden, dass ein dreistrahliges Verkehrsflugzeutk dbes vorgestellten Regelungsansatzes
nach vollstandigem Ausfall der primaren Steuerféicihur mit Hilfe der Triebwerke sicher
gelandet werden kann ([128], [129]).

Mit der Verwendung neuronaler Netze in bemanntarg$ilstemen gewinnen auch Zulas-
sungs- und Verifikationsaspekte dieser neuen Tdobgien verstarkt an Bedeutung [135].

Abbildung 4.1: X-36; Quelle: NASA Dryden Flight Regarch Center

Abbildung 4.2: IFCS-Forschungsflugzeug NF-15B; Quét: NASA Dryden

Die Grundlagen der neuronalen Netze sind GegenstandAbschnitt 4.4, die Erweiterung
des Regelungsansatzes um ein adaptives Elemeninmt8 dargestellt.

Ein weiteres praktisches Problem der Flugregelung sichtlineare Raten- und Ausschlags-
begrenzungen, die die Stabilitat des Gesamtsystegetiv beeinflussen, etwa durch die Auf-
ladung von Integratoremngegrator wind-up. Daher missen besondere Vorkehrungen getrof-
fen werden, um solche negativen Effekte zu besaitiene fiihren jedoch oft dazu, dass das
Flugzeug eher konservativ von Ausschlagsbegrenzufggagehalten wird, was einem Ver-
zicht auf einen Teil des physikalisch erreichbaB&@uermomentenraums gleichkommt. Bei
adaptiven Regelungssystemen haben diese nich#imdaffekte ferner zur Folge, dass das
wegen der Ausschlagsbegrenzung unterschiedlichéalten von realem Flugzeug und
zugrunde gelegtem Modell als Regelfehler interpretvird, an den sich die neuronalen Net-
ze anzupassen versuchen. Dies fuhrt zu einer Egpla®r Netzgewichte und damit zur In-
stabilitat des Systems. Deshalb ist gerade beivdggestellten Regelungsansatz eine sorgfal-
tige Behandlung der angesprochenen Effekte esslerddgeAbhilfemdglichkeit wird daher in
Abschnitt 4.3 das Pseudo-Control Hedging vorgdsta#ls einerseits die oben dargestellten
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Effekte vor dem neuronalen Netz ,versteckt* und dase angesprochene Explosion der
Gewichte verhindert, und andererseits bewusst UWs#lehlage der Steuerorgane zuldsst und
somit eine maximale Ausnutzung des verfligbaren edteomentenraums ermdglicht. Das
Pseudo-Control Hedging wurde vor allem am Geongsitute of Technology in Atlanta ak-
tiv vorangetrieben ([63], [65], [66], [67], [68]).

4.2 Nichtlineare dynamische Inversion

Die Grundlage fur das im Rahmen dieser Arbeit eckelie Regelungssystem bildet die dy-
namische Inversion, deren Darstellung Gegenstantbldgznden Abschnitte ist.

4.2.1 Grundprinzip

Betrachtete dynamische Systeme

Betrachtet werden nichtlineare dynamische Mehrgiéggeme (MIMO-Systeme), die sich
in der Form

anl = fnxl(xnxl) + G nxm(anl) mle

4.2.1

ym><1:hm><l Xn><1 ( )

darstellen lassen. Dabei isf,, =[x, -~ x |" der Zustandsvekton,, =[u, --- u,]" der
Eingangs-/Steuervektor und)/m:[y1 ym]T der Ausgangsvektor des Systems.

f:D, - R",G:D, - R"undh:D, - R™sind in einem Bereicd, O R" bzw. D, OR"
ausreichend glatte (mehrfach stetig differenziexpakbbildungen. Das System (4.2.1) ist
linear in der Steuerung, d.h. affin inu.

Die Matrix G ., (x) setzt sich wie folgt aus Vektorfeldern zusammen:
G()=[a,(x) - gn(x)] (42.2)

Die Vektorfelderf , h und g, bestehen aus nichtlinearen Funktionen des Zustektdssx :

1) =[f,(x) - £, (4.2.3)
h(x)=[h(x) - h,(]" (4.2.4)
gi(x):[gil(x) gin(X)]T l<ism (4-2-5)

Um unndtige Schwierigkeiten zu vermeiden, werden &@ystbetrachtet, die ebenso viele
Eingangs- wie Ausgangsgrofen besitzen. Das Verfahran &aer auch fur die Behandlung
von Systemen mit unterschiedlicher Zahl an Eingangd-Ausgangsgréf3en modifiziert wer-
den [62].
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Ziel der dynamischen Inversion

Ziel der dynamischen Inversion, die auch als (exakiepdhgs-/Ausgangs-Linearisierung
(E/A-Linearisierung) bezeichnet wird, ist es, eine riochare Zustandstransformation
z= d)(x) zu finden, so dass das transformierte System ein lindéane/Ausgangs-Verhalten

besitzt. Diese Art der Linearisierung darf nicht mit dewrdehensweise bei der Auslegung
linearer Regelungssysteme verwechselt werden, dendielasird erreicht, ohne dass dabei
irgend eine Naherung oder Vereinfachung vorgenommen wendss. Ist eine derartige Zu-
standstransformation gefunden, so kann fir das resulterdamehre System ein (linearer)
Regler ausgelegt werden, der dann die gewlnschten Bergtellungen, etwa die Stabilisie-
rung des Systems oder aber die Folge einer vorgegelRaferenztrajektorie bewerkstelligen
kann.

Ausfuhrliche Abhandlungen tber die Theorie der exaki@alinearisierung finden sich u.a.
in [62], [72] und [139].

Der (vektorielle) relative Grad

Bevor die eigentliche nichtlineare ZustandsrickfUhruefyigden werden kann, die das Sys-
tem in eines mit linearer Ein-/Ausgangs-Dynamik transfertnsind einige Gedanken bezlg-
lich deren Existenz erforderlich. Ein wesentlicher Pum&tbei ist der so genannte ,relative
Grad".

Zunéchst wird ein EingroéRensystem (SISO-System) der IGesta
x=f(x)+g(x)m y=h(x) (4.2.6)

betrachtet. Es unterscheidet sich vom Mehrgréf3ensygteni) nur in der Eigenschaft, dass
es lediglich eine skalare Eingangsgra3eowie eine einzige Ausgangsgrofjebesitzt. Da-
mit wird die Matrix G(x) zu einem einzelnen Vektorfelg(x), das Vektorfeldh(x) zu einer
skalaren Funktiorh(x). Der Zustandsvektox,, bleibt unverandert ein Spaltenvektor mit
Elementen. Leitet man die Ausgangsgrgf3en (4.2.6) nach der Zeit ab, so ergibt sich:

._dy_oay gLX oh 9x _oh

=—=— =— =—[f(x)+g(x)m] =L h{x)+ L,h{x) 4.2.7

Y= T o ot T ax Do = oy )+ gbx)m] = Li(x) + Lyh(x) (4.2.7)
Mit L h(x) und Lgh(x) werden Lie-Ableitungen bezeichnet, deren Definitiord WEigen-
schaften dem Anhang B enthommen werden kénnen.

Geht man davon aus, dass die Eingangsgrb@ einem betrachteten Punkt x° keinen
Einfluss auf die erste Ableitung voy hat (Lgh(xo): 0), so vereinfacht sich der Ausdruck zu

y=Lh(x) (4.2.8)

Analog zu obigem Vorgehen kann die Ableitung der AmgggroRe so lange fortgesetzt wer-
den, bis schlie3lich in der-ten Zeitableitung der Ausgangsgrb&(é)(t) die Eingangsgrofe
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u auf der rechten Seite der Gleichung explizit auftriisDedeutet, dass diete Zeitablei-
tung der AusgangsgroRe die niedrigste Ableitung yoist, die beix® unmittelbar durch die
SteuergroReu beeinflusst werden kann. Alle kleineren Ableitungghl(t) mit i <r sind

demnach nicht unmittelbar von der Steuergréf3e abhangig.

Dies ist eine wichtige Aussage Uber das Verhalterdgieamischen Systems, da geklart wer-
den kann, welcher Ableitungsgrad der zu regelnden AwgsgmoRe direkt mit Hilfe der ver-
fugbaren Steuergrol3e vorgegeben werden kann.r Bie Ableitung der AusgangsgrofRe ist
demnach sprungfahig bezuglich der Eingangsgrof3e. Dgewils niedrigere Zeitableitung
von y durch Integration aus der nachsthoheren Ableitungrbegtivird, istr auch ein Maf3
fir die geringste mogliche Verzdgerung, mit der der Syastsgang bek® auf die Steuer-
grol3e reagiert. Die Zahl wird relativer Grad des betrachteten Eingréf3ensystems genannt.
Fur den Fall einer linearen Ubertragungsfunktion entepder relative Grad dem Poliiber-
schuss, also der Differenz zwischen dem Grad des Nesiylegms und dem des Zahlerpoly-
noms. Mathematisch formalisiert l&sst sich der relaivad eines Mehrgrol3ensystems wie
folgt definieren:

Definition 4.1: (Vektorieller) Relativer Grad einelehrgrof3ensystems

Ein nichtlineares MehrgroRensystem der Form (4.2.1}Y#temn einem Punkk® OR" einen
(vektoriellen) relativen Grad {r,,....r.}, wenn

+ L, Lh(x)=0 Oi<j<mk<r-11<i<mundx ineiner Umgebung vor°® (4.2.9)
e die mxm Entkopplungsmatrim(x) bei x =x° nicht singular (d.h. invertierbar) igx.

Die EntkopplungsmatrixA(x) berechnet sich gemaR:

L, Lh(x) L Lih(x) L, Lhy(x)

r,-1 r,-1 -1
A(X) - I-g1 Lf : hZ(X) ng Lf : hz(x) . I—gm Lf: hZ(X) (4210)
Lg1 L;m_lhm (X) ng L;m_lhm (X) e Lgm L;m_lhm (X)
Fur den (vektoriellen) relativen Grad gilt:
r:r1+...+rm:Zm:ri <n (4.2.11)

i=1

Die Existenz eines (vektoriellen) relativen Grades ist eine naliger/oraussetzung fir die
Existenz einer linearisierenden Zustandsriuckfihrung. BerdiéRensystemen ist hierbei vor
allem die Nichtsingularitat der EntkopplungsmatA;(«) zu bertcksichtigen.

Ist die Matrix A(x) singular, d.h. giltRangA <m, so besitzt das System keinen wohldefi-
nierten relativen Grad. Jedoch ist es dann in vielen Falletighpmgit dem Verfahren der so
genannten dynamischen Erweiterulyramic Extensionein neues System mit definiertem
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relativem Grad zu erzeugen. Eine ausfuhrliche Beschreiligsgs Algorithmus findet sich
in [62].

Transformation des Systems in die Normalform

Ziel dieses Abschnittes ist es, die angekindigte Koordinatefdararaion durchzufiihren, so

dass das System eine lineare Ein-/Ausgangs-Dynamik ba&aussetzung hierfur ist, dass
das betrachtete dynamische System (4.2.1) Uber einenefioidden vektoriellen relativen

Grad gemal3 Definition 4.1 verflgt.

Die Transformation wird zunachst wieder am Beispiel de©OS3gstemsx :f(x)+g(x)m,
y= h(x) (4.2.6) verstandlich gemacht. Unter Ausnutzung derathts dass das System ei-
nen relativen Grad besitzt und daher fir alle Lie-AbIeitungdtaL'f‘h(x):O gilt, solange

k <r -1 ist, ergibt sich fir die sukzessiven Zeitableitungen dergeimden Ausgangsgrofe:

z,=§ = ®,(x)=y = L?h(x) = h(x)

db, . .
2,26, =0,0= 9% =2 = y= in(0)= L, n
' (4.2.12)
do _ )
Zr—l = Er—l = (Dr—l(x) = d;_z = Zr_z = y(r 2 = L; 2h(X)
Zr =6 = q)r (X) :% = Zr—l = y(r_l) = L;_lh(X)

Die erstenr Koordinaten des neuen, transformierten Systems kénnanabd gemal der
soeben dargestellten Transformationsvorschrift bestimmt welke das betrachtete dynami-
sche System aber Zustdnde besitzt, missen nookr weitere Koordinaten so gefunden
werden, dass die Abbildung=®(x) zumindest ein lokaler Diffeomorphismus ist (siehe
Anhang B), d.h. die Jacobimatrd®/0x muss an der Stelle =x°, an der die Transformati-
on jeweils durchgefuhrt wird, nichtsingular sein. Dann ist ddendinatentransformation ein-
deutig und die Umkehrtransformatior= @ ™*(z) existiert fiirx = x°.

Die Forderung nach Invertierbarkeit der Jacobima@dx/ox impliziert, dass die Zeilenvek-
toren diesemxn-Matrix linear unabhangig sein mussen. Fur die erst2ailen ist dies au-
tomatisch erfillt, da diese von den Differenzialﬂn(xo),de h(xo),...,dL;‘lh(xo) gebildet wer-
den, deren lineare Unabhangigkeit in [62] bewiesen wird.dBe Wahl der verbleibenden
n—r Koordinaten muss auf die lineare Unabhangigkeit der Difi@ade d®,,r <i<n un-
tereinander und zu den bereits gewahitéfoordinaten geachtet werden. Die tbrigen Koor-
dinaten lassen sich dann wie folgt darstellen:

Z,=1n= cDr+1(x)
: (4.2.13)
Zn =l7n_r = (Dn(x)
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Damit lautet die vollstédndige Transformationsvorschrift:

Z $
Z2 {2
z=0(x)=| z |=| & (4.2.14)
Zr+1 /71
L Zn | _’7n—r_

Bei der gewahlten Transformationsvorschrift entsprechen,awse (4.2.12) ersichtlich, die
erstenr Zustande der Zeitableitung des jeweils vorigen Zustandeszd= z_,. Ersetzt man
zudemx durchx =®*(z), so erhalt man fiir die Dynamik des Systems die Darsggllun

2, =1, § =4
22 =7 52 = 53
fa= 5 bzw, =4 (4.2.15)
7, =b(z)+a(z)w & =blg,m) +alE,n)m
Z, = Qr+1(z) + prﬂ(Z) u = qr+1(‘\;1 1l) + pr+1(a’ ']) (W
Zn =qn(z)+ pn(Z)m ,7n—r :qn(ﬁ.ﬂn)-l_ pn(‘tﬁ’n)l——m
mit a(z)= LgL;‘lh((I)'l(z)) b(z) = Lih(@(2)) (4.2.16)
sowie q@)=Lo,@"@2) pl2)= L,®, (0(2)) firr+1<isn  (4.2.17)

Fur die AusgabegrofRe des neuen Systems ergibt sich:

y=h@*(2)=2=¢ (4.2.18)
Fiihrt man die neuen Teilzustandsvektoten[&, --- & ]| undn=[p, - n,.]" ein, so
wird (4.2.15) zu:
¢
§= { . n=q(gn)+pEn)m (4.2.19)

b(&,m) +a(&,n) @

Diese Darstellung des Systems nennt Bgames-Isidori-Normalform [2].

Man kann die letztem—r Koordinaten dariiber hinaus so wéhlen, dass deren Editaigen
nicht von der Steuergrofie beeinflusst werden, d.h. es gilt:

L,®,(x)=0 Or+1<i<n und allex in einer Umgebung vor®  (4.2.20)
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Diese Wahl ist immer moglich (Beweis siehe [62]), jedocbrddrt das Auffinden derartiger
Transformationsbeziehungeh, (x) r+1<i<n die analytische Losung partieller Differenzi-
algleichungen und ist daher nichttrivial. Gelingt es, derartigerdinaten zu finden, so ver-
einfacht sich (4.2.19) weiter zu:

&,
&= : i=q(n) (4.2.21)

5
b(&,m) +al&, n)

Das System liegt jetzt in demgangsnormalisierten Byrnes-Isidori-Normalformvor [2].

Die bisher dargestellten Zusammenhéange kénnen datelfenahme der Definition des vek-
toriellen relativen Grades leicht fir die Anwendusugf MehrgréRensysteme erweitert wer-
den. Dabei werden samtliche der AusgangsgrofRen solange getrennt nach den einzelnen
Steuergrof3en abgeleitet, bis zum ersten Mal einé&Stiiergrof3en explizit in der Ableitung
der jeweils betrachteten Ausgangsgrof3e auftritt.

Die Koordinatentransformation wird dann analog z&mgroRenfall gebildet, wobei die
Transformationsgleichungen fiir die einzelnen Augggrol3en einfach hintereinander gereiht
werden. So folgt fir diete Ausgangsgrofie:

&= q)il(x) =y, =L7h (X) =h (X)

i [ do; .
¢ :CDZ(X):d—tl: Y = L%hi(X): I—rhi(x)
: (4.2.22)
_ | do,
5:—1 = Q)'ri_l(x) = d'é 2= yi( = L Zh (X)
_ do) P
& =0 (== = =)
Hieraus ergibt sich der Teilzustandsvektor [{1' E,ii]T. Die einzelnen Transformatio-

nen werden einfach hintereinander aufgereiht, ss dech fur die ersten=r, +...+r,_ Koor-
dinaten die neuen Zustande folgendermal3en darstafisen:
&l
E=| : (4.2.23)
am

Da gemal (4.2.11) =r, +...+r, <n gilt, kann der Teilzustandsvektor nicht mehr Elatae
enthalten, als der urspriingliche ZustandsvektoEnthalt er weniger Elemente als dieser, so
miissen wiederum weiteme—r Koordinaten gefunden werden. Darait ®(x) ein (lokaler)
Diffeomorphismus ist und folglich eine giiltige Kdaratentransformation darstellt, missen
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die verbleibenden Koordinaten erneut so gewahldemrdass die Jacobimatréd/ox bei
x =x° nichtsingular ist.

Die Erkenntnis, dass die Zeilenvektordh (xo),deh(xo),...,dL?‘lhi (x°) untereinander linear
unabhéngig sind, kann vom Eingrof3enfall Gbernommerden. Die zusatzliche notwendige
Anforderung, dass auch die Differenziale unterstiidber Ausgangsgrof3en voneinander
linear unabhangig sind, also

dh (x°),dL; by (x°)....dLE My (x0).....dhy, (x°) iy by, (x0).....dLh, (k) (4.2.24)

ist ebenfalls, wie in [62] bewiesen, automatiscfillér Daher muss nur bei der Wahl der
verbleibendenn-r Koordinatenzs,,...,7,., aktiv auf die lineare Unabhangigkeit geachtet
werden. Der gesamte Zustandsvektor des neuenfdramsrten Systems lautet dann:

o=l o)
=[oifx) - DL o @Pl) o OP(x) () - ()] (4225)

m

:[gll & My ,7n_r]T

Damit ergibt sich fur die Byrnes-Isidori-Normalfores Systems eine Darstellung auBI6-
cken der Form

=6
& =4
: (4.2.26)
&a=6
& =bem)+>a ko
sowie einem Block der Form
=6+ 3p, (&), =l n)+Pln) (4.227)
mit: a(2)=L, L'h(@7%(2) bl)=Uh(@*(z) 1sijsm  (4.2.28)

und:  q(2)=Lo@%2) p2)=L, (@) r+isisn,isjsm, (4.2.29)

wobeiz=[¢,q]" gilt.

Im Falle der Mehrgrdl3ensysteme ist eine Eingangsalisierung der Normalform, d.h. eine
Wabhl der verbleibenden Koordinaten-r so, dass deren Zeitableitungen von den Eingangs-
grofRen unabhéngig sind, nicht mehr in jedem Falylrold. Die Existenz von weiteren Koor-
dinaten, die die Bedingung

L,®;(x)=0 Or+1<i<n,1<j<m und allex in einer Umgebung vor° (4.2.30)
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erfillen, ist an die Bedingung geknuipft, dass dsribution
G :spar{gl,...,gm} (4.2.31)

im Gebiet umx® involutiv ist, d.h. dass die Lie-Klammern samttcldie DistributionG auf-
spannender Vektorfelder wiederum ein Element dstributionG sind (siehe Anhang B).

Fur diesen Fall vereinfachen sich die Bewegungsdiffzialgleichungen (4.2.27) der zusatz-
lichen Koordinaten zu:

1=q(&n) (4.2.32)

Die Verwendung von Koordinaten, die eine Darstaglgemal dieser Gleichung erlauben,
fuhrt wieder zur eingangsnormalisierten ByrnesdsiiNormalform.

Fur die Ausgabegrof3en des transformierten Systéins g
v =h(07(@)=¢ (4.2.33)

Fur die spateren Betrachtungen ist vor allem disaumenfassung der Gleichungen, die die
jeweils hochste Ableitung der einzelnen Ausgabegmdlereinigt, von besonderer Bedeu-
tung. Es ergibt sich die Darstellung:

yo Lhy(x) LglL;l—lhl(X) ngL?‘lhl(X) LgmL?‘lhl(X) u,

) _| Lehy(x) .| L. Lhy(x) L, Lhy(x) -+ L, LPhy(x) | L u, (4.2.34)
yr(;m) L;m hm (X) Lg;l L;m_lhm (X) ng L;m_lhm (X) t Lgm L;m_lhm (X) U,
Mit den Bezeichnungen
L, L) L, Lh() L, B7h(x) Lrhy(x)
r,—1 r,-1 . r,-1 r
A(X) — Lg1 Lf : h2 (X) ng Lf : h2 (X) . Lgm Lf : h2 (X) b(X) — Lf h:2 (X) ( 4.2.35 )
I-g1 L;m_lhm (X) ng L;m_lhm (X) o Lgm L;m_lhm (X) L;m hm (X)
ergibt sich: V], =b(x)+A(x)m =b(,n)+ Ale,n)m (4.2.36)

Die Matrix A(x) ist dabei die bereits bei der Definition des (oeielen) relativen Grades in
Gleichung (4.2.10) eingefuhrte Entkopplungsmatrix.

Linearisierende Zustandsrickfihrung

Mit Hilfe der im letzten Abschnitt hergeleiteten fandstransformation kann nun eine nicht-
lineare Zustandsruckfihrung gebildet werden, dreliieares Ein-/Ausgangs-Verhalten er-
zeugt. Die Darstellung erfolgt lediglich fir deréggr erforderlichen Mehrgrél3enfall, die ent-
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sprechende Ruckfuhrung fur SISO-Systeme stelltneswort ersichtlichen Sonderfall der
erlauterten Vorgehensweise dar.

Ein weiteres Ziel der nichtlinearen Zustandsriuckiinlg ist es, die Ein-/Ausgangs-Dynamik
zu entkoppeln. Dazu werden fir das transformieyste®n neue Steuergrol3en, die so genann-
ten PseudosteuergroRen=[v, --- v,|" eingefiihrt. Dabei soll jede PseudosteuergréRe
jeweils nur eine AusgangsgrofRe beeinflussen, sg j@dsr der neuen Eingangsgrof3en expli-
zit eine Ausgangsgrof3e zugewiesen ist. Daraus toligiittelbar, dass die Anzahl der Pseudo-
steuergréRen der Anzahl der zu regelnden Ausgabigsgm entspricht. Per definitionem
besitzt das betrachtete System (4.2.1) ebenfaliingangsgrofien.

Gewahlt wird eine nichtlineare Zustandsruckfihrdeg Form:
u=a(x)+p(x) (4.2.37)

Setzt man diese Gleichung in das transformiertde8yg4.2.36) ein, so ergibt sich fir die
Dynamik des geschlossenen Regelkreises:

[V = 000)+ AGe) i) + ) 5] (42:38)
wahlt man die Koeffizienten der Ruckfiihrung gemar

a(x)=-A(x)b(x) p(x)=A"(x), (4.2.39)
so zerfallt die Dynamik des geschlossenen Regskseiu:

Vo] | =v (4.2.40)

mx1
Die eigentlichen Steuergrof3en, die in die Streekélgt werden, sind damit:
u=A"x)dv -b(x)] (4.2.41)

Die Invertierbarkeit der MatrixA(x) ist durch die geforderte Existenz eines (vekttargl
relativen Grades sichergestellt, da die Nichtsiagtdt dieser Matrix eine der Definitionsei-
genschaften des relativen Grades ist.

Das bedeutet eine Ersetzung der urspringlichekpppelten und nichtlinearen Dynamik des
untransformierten Ausgangssystems durch reineopptdte Integratorketten zwischen den
Pseudosteuergrof3en und den jeweils zugeordneteyaAgsgrol3en. Skalar lautet dieser Zu-
sammenhang:

yi(ri) =y, ( 4.2.42 )

Folglich geht die-te Ausgangsgrofie aus deen Pseudosteuergréf3e dunchintegrationen
hervor.

Stellt man das System in der Byrnes-Isidori-Normaf dar, so ergibt sich fir die zuten
Ausgangsgrof3e gehorigen transformierten Zustande:
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&6
&=4 |
: y, =& (4.2.43)
5:,—1:3,
Ctrl, =V

Zu dieser Normalform gehért aber ebenso der Anjedlq(g,n)+p(&,n) @ aus (4.2.27) der
nach wie vor unveréandert vorliegt und im nachstérsdhnitt diskutiert wird. Es ist ersicht-
lich, dass dieses Untersystem das Ein-/Ausgangkaiten des Systems nicht beeinflusst. Die
Zustandery,, 1<i<n-r des transformierten Systems sind folglich tberAlisgange des
geschlossenen Regelkreises nicht beobachtbar.imearé Anteil des transformierten Sys-
tems, der das E/A-Verhalten pragt, ist steuerbdrhagobachtbar und wird auch als ,externer
Teil* der Dynamik bezeichnet, wahrend die unbeobazaie Dynamik des Teilzustandsvek-
tors i ,interner Teil* genannt wird.

Die Koordinatené,(x)=L<"h(x), l<k<r,,1<i<m heiRenlinearisierende Koordina-
ten. Die zugehdrige Zustandsraumdarstellung ist

S EALThY, (4.2.44)
Yi =Ci &
mit
010 - 0 0] 1]
001 - 0 0
A=l b, =| : ¢ = (4.2.45)
000 - 1 0 0
000 - 0] 1], ol .

Im Frequenzbereich lautet das Ubertragungsverhdismeschlossenen Regelkreises:

Y] [ys: o - 0 ][w(s)
Y(S) _ YZ;(S) _ 0 ]/:Srz O VZ:(S) (4.2.46)
Y()| | 0 0 - yYsm||va(s)

Zusammengefasst wurde also gezeigt, dass es furQviBlysteme mit jeweilsn Ein- und
Ausgéngen, die einen wohldefinierten (vektorielleziptiven Grad besitzen, moglich ist, mit
Hilfe einer Koordinatentransformation und einerhtimearen Zustandsruckfuhrung das Ur-
sprungssystems in ein System mit linearem, entktgpeE/A-Verhalten beziglich neuer
Systemeingange, der so genannten Pseudosteuergrafiesmsformieren. Dabei geht dige
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AusgangsgrofRey, aus deii-ten Pseudosteuergro®e durchr, Integrationen hervor. Die je-
weils r, -ten Ableitungen der Ausgangsgroéf3en kdnnen alsattelbar durch die Pseudosteu-
ergroéf3en vorgegeben werden.

Neben diesem nach auRen sichtbaren, linearen @fengsverhalten ergibt sich aber ein
weiterer, durch den Teilzustandsvekigrbeschriebener Dynamikanteil, der nicht Gber die
Ausgénge beobachtbar ist und naherer Betrachtuteybe

Interne Dynamik, Nulldynamik und inverse Dynamik

In diesem Abschnitt wird auf die Rolle des Teilzumisvektorsn:[/71 /7n_r] und der
zugehdrigen Dynamik eingegangap.setzt sich aus den wahlbaren, zusatzlicherr Ko-
ordinaten zusammen, die nétig sind, um die Zustaaasformation fur den Fall zu vervoll-
standigen, dass=r, +...+r_<n. Liegt ein System vor, bei dem=n gilt, sind keine weite-
ren Zustande erforderlich. Die exakte E/A-Lineatisng wird dann zur so genannten exakten
Zustandslinearisierung.

Bei einer Folgeregelung ist es das Ziel der Regmanfgabe, den Vektor der Ausgangsgro-
Ren y(t) einem vorgegebenen Referenzverlauf(t)=[y,x(t) vrl(t) - y.()]" exakt
nachzufihren. Dies bedeutet fir das transformigytstem, dass

(t) Y (t)
:) mit &L (t)= yiRs(t) firl<i<m (4.2.47)
zn(t) ya ™ (t)

sein muss. Die Aufgabenstellung ist nur I6sbar,mfelgende Bedingungen erfillt sind:

T

« Der Anfangszustand des Systemsgi&) = &, (0), wohingegem(0) = 4° beliebig gewahlt
werden kann.

« Der Verlaufu(t) der SteuergroRen des Systems ist

yi(t)
ut)=A"Ex) ) D-bEM)nl)+] |, (4.2.48)
y (1)

wobei (t) die Losung der Differenzialgleichung

v (t)
1= q(Ee(t)n(t)+ PER () n(t) A Ex ) () D-bEE)n(t)+ (i)() (4.2.49)
Ymr L
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ist. Hierbei ist die Anfangsbedingungft) = n°. Lasst sich das System auf eingangsnorma-
lisierte Byrnes-Isidori-Normalform bringen, so viafecht sich die letzte Gleichung zu:

1= q(Ex(t)n(t)) (4.2.50)

Der dargestellte EingangsgréfRenverlauf ist elazige und eindeutigeVerlauf u(t), der in
der Lage isty(t) = y,(t) fur alle Zeiten zu gewéhrleisten.

Nachdem die Dynamik (4.2.49) bzw. (4.2.50) uberAlisgangsgrol3en nicht beobachtbar ist,
wird sie auch als interne Dynamik des Systems bbnet.

Es liegt nahe, dass die interne Dynamik des Systaisl oder zumindest beschrankt sein
muss, damit die Regelungsaufgabe erfolgreich emigirden kann. Denn selbst wenn das
E/A-Verhalten des Systems durch die interne Dynamuhkt beeinflusst wird, ist die Stabilitat
und die Beschrénktheit der inneren Zustande eiabdingbare Forderung, da bei einem rea-
len physikalischen System eine Instabilitit deenmén Dynamik zu einem unbegrenzten
Anwachsen der Zustande und damit zu einer Zersgodes Systems fiihren wirde. Im besten
Fall wéare noch eine Sattigung der Zustande denkbaraber ebenfalls einen erfolgreichen
Vollzug der Regelungsaufgabe unterbinden wirde.

Die Gleichungen (4.2.48) und (4.2.49) erlauben @meressante Interpretation der internen
Dynamik. Deutet manu(t) als Ausgangsvektom|(t) als Zustandsvektor ungy(t) als Ein-
gangsvektor des durch die beiden Gleichungen etzeugystems, so stellt es eine Realisie-
rung derinversen Dynamik des Ausgangssystems dar.

Ein bedeutender Sonderfall der internen Dynamtkarif, wenn der Ausgangsvektgft) im
Ursprung gehalten werden soll, d.h. wenn fiir defefeezverlaufy,(t)= 00t gilt. Dies ist
nur dann méglich, wentyX (t)=0 fiir 1<i<m und 0<k<r,, d.h. fiir den Teilzustandsvek-

tor &4(t) gilt:

ex(t) Vet)
&q(t)= iR:(t) =0 mit &L(t)= y‘R:(t) =0 furl<ism (4.2.51)
340) v (1)

Der SteuergroRenverlauft), der erforderlich ist, uny(t)= 0 zu halten, lautet:
u(t) = -A™(0.n(t)) (O n(t)) (4.252)
Die Bewegungsdifferenzialgleichung fur die Nulldym& heif3t:
1 =q(0,n(t)) - PO, n(t)) A (0, n(t)) (0, n(t)) = a, (O.n(t)) (4.2.53)

Lasst sich das System auf eingangsnormalisiertae®ytsidori-Normalform bringen, so ver-
einfacht sich die Gleichung zi=q(0,n(t)). Als Anfangsbedingung musg(0)=0 gelten,
wahrendn(0) = n° wiederum beliebig ist.
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Der durch (4.2.52) gegebene SteuergrdBenvedéﬂ)fist abermals eindeutig und der einzig
mogliche Verlauf, der fiir ein gegebeng®)=n° und unter der Voraussetzuyg0) =0 die
Bedingungy(t)= 00t erfilllen kann. Die zugehérige Dynamik (4.2.53)dvals Nulldyna-
mik des Systems bezeichnet.

Die Nulldynamik kann dazu verwendet werden, um Kaszept der Minimalphasigkeit von
linearen Systemen auf nichtlineare Systeme zu riggsm.

Definition 4.2: Minimalphasigkeit nichtlinearer Syteme

Ein nichtlineares System der Form (4.2.1) ha@fimptotisch minimalphasig wenn seine
Nulldynamik asymptotisch stabil ist.

Das System heif®#xponential minimalphasig wenn seine Nulldynamik exponential stabil
ist. ¢

Eingangs-Zustandsstabilitdt (Anhang B) der interBgmamik ist eine hinreichende Bedin-
gung fur die globale Beschranktheit der internem&wyik. Damit ist eine wesentliche Vo-
raussetzung fur die Erflllbarkeit der Folgeregekmdgabe fur das transformierte System
gegeben. Ausfihrliche Abhandlungen zu den untezdiibhen Stabilitatseigenschaften des
geregelten Gesamtsystems infolge der Eigenschdé&emternen Dynamik sind in [62], [72]
und [139] zu finden.

Da die interne Dynamik im Wesentlichen durch eiohtlineares Mehrgro3ensystem be-
schrieben wird, ist es meist sehr schwer, derehilseigenschaften zu untersuchen. Dies
wird zudem dadurch verkompliziert, dass die Sttitiliir samtliche relevanten ,Systemein-
géange“, die aus der Sicht der internen Dynamik v'co!ihzustandsvektog(t) gebildet werden,
nachgewiesen werden muss. So bleiben letzten Emdes Nachweis der Eingangs-
Zustandsstabilitat der internen Dynamik im Allgenssi nur komplexe Untersuchungsverfah-
ren, wie die direkte Methode von Lyapunov ([399],7[87], [156]), die meist auf Basis des
Versuch-und-Irrtum-Prinzips angewendet werden nmusse nicht immer zum Ziel fihren.

In [72] wird aber gezeigt, dass die interne Dynasmiikes Systems in Normalform zumindest
lokal eingangs-zustandsstabil ist, wenn der Urgprgs O der Nulldynamik (4.2.53) ein a-
symptotisch stabiler Gleichgewichtspunkt ist. Darsitgemal [62] und [72] die asymptoti-
sche Stabilitat der Nulldynamik zwar keine notwegediaber eine hinreichende Bedingung
fur die (lokale) asymptotische Stabilisierbarkessdsesamtsystems bzw. fur die (lokale) Be-
schranktheit der Zustande der internen DynamikdieVorraussetzung fur das Erzielen ei-
ner entkoppelten Folgeregelung fur die Ausgangsgrddiidet.

Die Verlagerung des Problems der Stabilitatsuntdnsng von der internen Dynamik auf die
Nulldynamik stellt eine wesentliche Erleichterungr,dda die Nulldynamik nicht mehr vom
externen Teilg(t) des Zustandsvektors abhangig und damit vollstanaiigder Dynamik des
externen Teils entkoppelt ist. Folglich kann didltlynamik getrennt untersucht werden.
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4.2.2 Naherungsweise dynamische Inversion

In den letzten Abschnitten wurden die theoretiscBenndlagen der E/A-Linearisierung dar-
gelegt. Um diese erfolgreich auf komplexe dynamasSksteme anwenden zu kénnen, bedarf
es jedoch einiger weiterer Uberlegungen. Oft lieftmlelldaten dynamischer Systeme nicht
in geschlossener, algebraischer Form vor, son@delliert. In diesem Fall ist es nicht mog-
lich, die Lie-Ableitungen analytisch zu bilden, vilofAbhilfemalinahmen gefunden werden
mussen.

Die linearisierende Zustandsrickfihrung lautet der#2.41):u = A'l(x)[ﬁv —b(x)]. Dabei
ist A(x) die Entkopplungsmatrix nach (4.2.35), die mit &liffon Lie-Ableitungen berechnet
wird und zur Bestimmung der Zustandsrickfihrungprtiert werden muss.

Hier tritt bei der Umsetzung komplexer physikalisclsysteme im Rechner das Problem auf,
dass in vielen Fallen eine analytische Bildung lderAbleitung im betrachteten Zustands-

punkt nicht moglich ist, da Teile des Modells nightorm geschlossener algebraischer Aus-
driicke, sondern etwa in Form von Tabellen vorliedm denen die aktuellen Werte mittels

(linearer) Interpolation bestimmt werden musseresCirifft zum Beispiel fir den gesamten

aerodynamischen Datensatz tHsT zu.

Anschaulich bedeutet das RUckahrgesetzA'l(x)[ﬂv —b(x)] nichts anderes als eine ,Um-
kehr* der (mehrfach) nach der Zeit differenzierBewegungsgleichungen des Systems, d.h.
die Ableitung der Ausgangsgroéf3e, in der eine Stggi8e erstmals auf der rechten Seite der
Gleichung auftritt, wird nach der betreffenden tgud3e aufgeldst. Fur Werte, die im Aus-
gangsmodell in tabellierter Form vorliegen, kanesds Problem wiederum durch Tabellenin-
terpolationen geldst werden. Die Vorgehensweisd wirAbbildung 4.3 illustriert.

Abbildung 4.3: Graphische Inversion tabellierter Daen
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Bei der Inversion kann in der Regel nicht einfactedJmkehrtabelle verwendet werden. Dies
ist insbesondere im Hinblick auf mehrdimensionaédilen der Fall. Aul3erdem kdnnen sich,
bedingt durch die Verwendung von Umkehrtabellemblme mit der Eindeutigkeit der L6-
sung bei nicht monotonen Verlaufen der Ausgangskuergeben.

Daher wird ein inkrementeller Ansatz gewahlt, féndsowohl die Ausgangstabelle selbst als
auch deren Ableitung entlang der Basiskoordinatanl@belle erforderlich ist. Gerechtfertigt

wird der inkrementelle Ansatz dadurch, dass sich dimamische System stetig durch den
Zustandsraum bewegt. Es treten daher keine grofem@: auf, sondern der nachste rele-
vante Punkt liegt aufgrund der hohen Abtastratesitcomputerisierten Reglers in Relation
zur Dynamik des Systems immer in der unmittelbddanhbarschaft des aktuellen Zustands-
punktes.

Ziel ist es, den zu einem gegebeneWert gehoérigen, neueaWert zu finden. Die gewahlte
Vorgehensweise wird durch die dargestellten Pfededeutlicht. Ausgehend vom aktuellen
Zustandspunki, wird zum einen der aktuelle Funktionswett mittels Interpolation in der
Ausgangstabelle und zum anderen die Steigung dareKyf(xo) am aktuellen Punkt durch
Interpolation in der zugehdrigen Gradiententabbéstimmt. Die Steigung wird verwendet,
um die Tangente im Ausgangspunkt an die Ursprungskurve zu legen. Von dort aus wird
die zum gewunschten Wery, ., gehorige WertdifferenzAy =y, ., —Y, abgetragen. Der
Schnittpunkt der Parallelen zu=y, im AbstandAy mit der Tangente ergibt den neuen,
gesuchten Werk,,.

Durch das standige Nachfihren des Ausgangspunkigslie Tatsache, dass als Aufpunkt
immer ein Punkt des ,realen* Ursprungsverlaufeskiave verwendet wird, wachst der Feh-
ler, der durch die Naherung der Kurve mittels infangente entsteht, mit der Zeit nicht an,
sondern bleibt immer gleichmé&Rig beschrankt. Dazilpunkt immer in unmittelbarer Néhe

des Ausgangspunktes liegt, ist dariber hinaus maittelbare Fehler, der infolge der linearen
Approximation entsteht, vernachlassigbar.

Die dargestellte Vorgehensweise hat den Vortegsdde automatisiert auf beliebig komplexe
dynamische Systeme angewandt werden kann, aucheimdmensionalen Fall funktioniert

und eine deterministische Laufzeit besitzt. Einekibare Alternative ware eine Approximati-

on der tabellierten Werte mit glatten, analytischkehrbaren Funktionen. Hier bedarf es je-
doch eines hohen Aufwands, geeignete Ansatzfurdtictu finden, die die Zielfunktion ge-

nauer wiedergeben als die dargestellte Vorgehesswaid zugleich analytisch umkehrbar
sind. Durch die fehlende Monotonie vieler Einflussien in realen physikalischen Systemen
wird eine eindeutige Inversion oft sehr problendti©der undurchfuhrbar. Eine weitere
Madglichkeit wére die Verwendung iterativer Verfahyalie die Inversion des Ausgangssys-
tems oder -verlaufs Uber nichtlineare, numerisclec@ungsliésungen bewerkstelligen [16].
Die iterative Vorgehensweise und die Tatsache, Hase Garantie fir die Konvergenz des
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Gleichungslosers gegeben ist, verbietet diesesalerh bei echtzeitkritischen Anwendungen
in realen Regelungssystemen.

4.2.3 Interpretation des transformierten Systems

Abbildung 4.4 zeigt das System, das nach einerterak/A-Linearisierung bzw. dynami-
schen Inversion im Idealfall vorliegt.

E = i (rl)i IF1 i
v, —l|  F(x,v) F(x,u) LA - ~ %
; : : ; E ]/S—p]/s ...... » ]/S E
|/| __;_E-. ~ - - 1--5._:> _:-_->
i u=A () -5 [y ]=b0+ AGmf E 4 L sl s |
Vm_i" : RS | -
| y 4 Yoo
! t | b :
- X I | Integratorenkette |
Regler Strecke

Abbildung 4.4: Interpretation des E/A-linearisierten Systems

Die in die Regelstrecke eingehendarSteuergrofRen des Systems (4.2.1), die im Veltor
enthalten sind, beeinflussen, wie in Abschnitt 4 @argelegt wurde, unterschiedliche Ablei-
tungsordnungen den AusgangsgrofRen des Vektors Die jeweilige, durch die Steuergréf3en
unmittelbar beeinflussbare Ableitungsordnung istrétive Gradr, bzw. der ndherungswei-
se relative Grag/, der jeweiligen Ausgangsgrofde. Der Zusammenhang zwischen den Ein-
gangsgrofien und den abgeleiteten Ausgangsgrof3endwich ein nichtlineares, algebrai-
sches Gleichungssystem wiedergegeben, das an @at@achtungszustand von den Steuer-
groRen und den aktuellen Zustanden des Systemsgthindd das durch die die Dynamik des
Systems beschreibenden Vektorfeldeg,,...,g,, bestimmt ist. Eine Ausgangsgrof3e ent-
steht dann durch die- bzw. y; -fache Integration der aus dem Gleichungssysteniti@®n-
den zugehdorigen Ableitungi(”) bzw. yi(”).

Die in den letzten Abschnitten besprochene E/A-aiiserung ist letzten Endes nichts ande-
res, als ein Auflésen des soeben angesprochenérh@tgssystems nach den SteuergréfZen.
Es wird also die Dynamik des urspringlichen Systamgekehrt. Dies erfolgt durch die line-
arisierende Zustandsrtckfuhrung der Form:

u=A"x)dv -b(x)] (4.2.54)
Hierbei werden die Entkopplungsmatria(x) und b(x) im Falle der exakten E/A-

Linearisierung gemal (4.2.35), fur die naherungssvét/A-Linearisierung wie im letzten
Abschnitt beschrieben gebildet.
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Die resultierende Ubertragungsfunktionsmatrix voeuen Eingangsvektoy, dem so ge-
nannten PseudosteuergrofRenvektor, auf die Ausgdifyeylautet:

Yl_(s) Yst -0 vlﬁs)

: S : (4.2.55)
Yos)] | 0 - Ysm|v,(s)

Damit ist das ursprunglich nichtlineare und gekdgp&bertragungsverhalten in lineare In-
tegratorenketten zerfallen, so dass sich beim fmemgerten System Uber den gesamten Be-
triebsbereich hinweg ein einheitliches und einfaddbertragungsverhalten ergibt.

Sollen die Ausgangsgrof3en des Systems einem vdrgege VerIaufyR(t) folgen, so muss
flr den Sollverlauf jeder Ausgangsgroge, (t) desserr, -te Ableitung y,({ji) (t) bestimmt wer-
den. Diese Ableitung wird dann als Pseudosteueegrpf ygji) in das System geflhrt.

Die Erzeugung des Referenzverlaufgs (t) geschieht in der Regel mit Hilfe eines Vorgabe-
bzw. Referenzmodells, das neben dem Referenzwbst s&imtliche Ableitungen der Ausga-
begrof3e bis zur Ordnung zur Verfigung stellt. Mit Hilfe dieses Referenzmalisl kann beim
Regelungsentwurf die Wunschdynamik fir das Verhalles geschlossenen Regelkreises
vorgegeben werden. Die Freiheit bei der Wahl dder@ezmodells wird vor allem durch die
Beschranktheit der Stellausschlage sowie der Stelirder Steuergréf3an eingegrenzt. So
kann ein System, dessen inharente Dynamik relatigdam ist, nicht beliebig schnell ge-
macht werden, da die Steuergrél3en, die notig warargine Sollwertfolge zu gewdahrleisten,
Uber den physikalisch verfiigbaren Maximalbetragy@amandener Steuerautoritat hinausgin-
gen. In Kapitel 4.3 wird ein Verfahren vorgestedlas ein Referenzmodell kontinuierlich an
die mit der realen Strecke erreichbare Dynamik ssipa

In vielen Fallen werden lineare Referenzmodelle &dty da bei diesen die Solldynamik sehr
einfach und anschaulich vorgegeben werden kannAbidung 4.5 zeigt ein lineares Refe-
renzmodell 2. Ordnung, das neben dem Referenzweht dessen erste und zweite Ableitung
liefert.

>V
Yr
Yr

Abbildung 4.5: Lineares Referenzmodell 2. Ordnung
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Da die Referenzmodelle oft aus kommandierten Vargaiteny, ; (t) denen das reale Sys-
tem nicht zu folgen vermag, weiche Verlaufe erzaugesrden sie oft auch als Kommandofil-
ter bezeichnet.

Entsprache das Verhalten des realen Systems esuaktldr fir die Inversion herangezogenen
Strecke und wéaren zum Zeitpurtktfiir 1<i < m die Anfangsbedingungen

Y, (to) Yri (to)
Y (to) _ yR,i.(tO)

, (4.2.56)
Yi(ri & (to ) yl(?(rii_ ) (to )

so wiurden die AusgangsgrofRen des Systems perfekkdemandierten Verlauf folgen, d.h.:

V(®)] T Yealt)

Y2:(t) _ yR,:z (t) Ot >t, (4.2.57)

)] [ venlt)

In der Realitat ist es aber nicht méglich, das @yserhalten perfekt zu erfassen. Das bedeu-
tet, dass fur die E/A-Linearisierung immer nur Mibeldnerangezogen werden kénnen, deren
Dynamik sich von der des wirklichen Systems ausreifielzahl von Griinden unterscheidet.
Mdgliche Ursachen sind:

+ Parameterunsicherheiten Die numerischen Werte der im Inversionsmodellibksich-
tigten Parameter weichen von denen des realen Maz|

» Modellunsicherheitert Die Struktur der Bewegungsgleichungen des red@gstems
weicht von derjenigen des Modells ab, das der Bigarzugrunde gelegt wird.

» Vernachlassigte Dynamik Bei der modellhaften Nachbildung des Systemgiérinver-
sion werden dynamische Einflliisse vernachlassigt,die Stelldynamik.

» Naherungsweise InversionEs wird bewusst, wie im letzten Abschnitt beseben, ein
gendhertes Modell invertiert, etwa um schwachenes&nflissen oder Allpassanteilen in
der Dynamik Rechnung zu tragen.

» Messfehler und Messverzégerungerfur die E/A-Linearisierung bendétigt der Reglee di
Messung von ZustandsgroRen mit ausreichend hohisisate. In der Realitat stehen die
MessgroRen aber nur durch die Sensordynamik verzagerauscht und mit Fehlern be-
haftet zur Verfigung.

* Nicht messbare Gréf3enDas der E/A-Linearisierung zugrunde gelegte Mboelss mit
den zur Verfigung stehenden Mess- und Schatzgiia®eieben werden kdnnen. Die mdg-
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liche Genauigkeit des Inversionsmodells kann deim@ach durch das Fehlen relevanter
MessgrofRen eingeschrankt werden.

« AuRere Storungen Auf das zu regelnde System wirken duRere, nickgsiare Storgro-
3en ein, die bei der E/A-Linearisierung des Modeitht berticksichtigt werden kdnnen.

Um dem Unterschied zwischen dem Verhalten desnegystems und dem des Modells im
Folgenden Rechnung zu tragen, wird das zur E/Adniseerung herangezogene Modell im
Gegensatz zur realen Strecke mit einem , (,Dad€kennzeichnet:

x=f(x)+G(x)m ¢ =h(x) (4.2.58)
Die E/A-Linearisierung des Modells liefert:
(9], =B(x)+A(x)w (4.2.59)
Der Fehler zwischen Realitat und ModAlx,u) lasst sich hiermit quantifizieren:
Alx,u) = [yi(“)(x,u)]w1 - [)A/i(”)(x,u)]rw(1 (4.2.60)
Alx,u) =b(x)+ AK) @ -b(x) - A(X) @ = p(x)-BX)[+ [AK) -AX)|m  (4.2.61)

Die im Regler implementierte linearisierende Rubkiéing basiert auf dem Modell und be-
stimmt damit die Steuergréf3en zu:

u=A*@ﬁb—6@ﬂ (4.2.62)

Geht man davon aus, dass die realen Steuergrofadh dem Reglerkommando folgen, so
ergibt sich fir das E/A-Verhalten des realen System

[)], .0 =b(x)+ AG) A (x)chy - B(x) (4.2.63)

Das bedeutet, dass eine Abweichung zwischerm, eien Ableitung des realen Ausgang%)
und der des Referenzverlaws y(FQYi) auftritt. Dieser Fehler betragt:

) y&y]= blx) + Al A 6) ] - )] - )] (4.264)

- [T= A6 200 |yt 1+ b0 - AGIA () B (a.2.65)

Der letzte Ausdruck enthalt eine interessante Agess&r zeigt, dass selbst f@ﬁ;;) =0

yi(”) # ygji) sein kann, d.h. dass das System infolge der UWitede zwischen Modell und
Realitat sogar einen stationaren Betriebspunkiagsdn kann. Betrachtet man andererseits,
dass

[59] =B(x) + A) m = b(x) + AR A dy)]-b(x)| =[y®)],  (4.2.66)
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so kann der Fehler alternativ auch wie folgt daegjisverden:
A= [yi(ri)] - [yl(?r‘,i)] = [yi(ri)] - [9i(ri)] (4.2.67)

Da die fehlerhaftenyi(”) durch die Dynamik des Systemmsmal integriert werden, pflanzt
sich der Fehler uber samtliche Ableitungsordnunigemer r, fort, bis schlie3lich auch die
eigentliche Ausgangsgrof3e vom Sollwerty,; abweicht.

Bei der klassischen dynamischen Inversion bzw. Effearisierung wird der Istwert der
Ausgangsgrofie mittels eines linearen Reglers wiadkden Sollwert zuriickgefihrt. Dabei
wird aber aus der Sicht dieses Reglers nicht mehurdpringliche Strecke, sondern ein neu-
es, aus dem geschlossenen Kreis von urspringlgtnecke und linearisierender Zustands-
rackfuhrung bestehendes System geregelt. DiesézBnske weist, wie oben gezeigt, nahe-
rungsweise das Verhalten entkoppelter Integrat@tek auf. Der Eingangsvektor des neuen
Systems ist dabei der Vektor der PseudosteuergrafdeDen Ausgangsvektor bilden die
AusgangsgroRRery, sowie deren Ableitungen bis zum Grad- . Oler Vektor der Fehlergro-
BenA bildet den Stéreingang in die neue Strecke.

Abbildung 4.6 zeigt die Struktur der neuen Ersatérste.
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Abbildung 4.6: Struktur der ,neuen Regelstrecke” nach der E/A-Linearisierung

Im Folgenden wird diese Ersatzstrecke immer vetkgemald Abbildung 4.7 dargestellt.

A

+

I B

Abbildung 4.7: Verkirzte Darstellung der Ersatzstrecke
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Der Entwurf des linearen Reglers ist Gegenstandédelssten Unterkapitels.

In Kapitel 4.5 wird der Regelkreis dann um ein d@d&s Glied erweitert, das mit Hilfe eines
neuronalen Netzes den Modellfehlerapproximiert und damit dessen Auswirkungen auf das
System stark reduziert.

Eine weitere Ursache fir entstehende Abweichungaschen dem Verlauf der realen Aus-
gangsgrof3ery und den Referenzgrof3en, ist in vielen Fallen die Vernachlassigung der
Stelldynamik. Die von der linearisierenden Zustaadsfihrung kommandierten Stellgréf3en
entsprechen meist nicht denen, die tatsachlicherSttecke eingehen. Vielmehr werden die
kommandierten Grol3en von Stellsystemen (Aktuatoirelje realen Stellgro3en umgesetzt.
Die Aktuatoren weisen ihr eigenes dynamisches Mthauf, wirken zeitverzégernd und

fuhren oft auch zu leichten stationaren Abweichumgem kommandierten Wert.

Um der Stelldynamik Rechnung zu tragen, wird dieder E/A-Linearisierung berechnete
Steuergrof3e als kommandierte SteuergndR3éezeichnet. Es gilt:

ue =A%) v -B(x) (4.2.68)

u. wird, wie in Abbildung 4.8 gezeigt, durch die &lghamik in die reale Steuergrof3e um-
gesetzt. Dabei kann der Aktuator ein beliebigebthieares Ubertragungsverhalten besitzen.
Das Ubertragungsverhalten von Aktuatoren wird ingEoden mitg, bezeichnet. Es ist dar-
auf hinzuweisen, dass es sich dabei weder um dégebraische Gleichung, noch um eine
lineare Ubertragungsfunktion handelt. Vielmehrlstgl, ein nichtlineares Differenzialglei-
chungssystem dar. Die verkiirzte Bezeichnung wuedéJtersicht halber gewahit.

U —{| Akuator g, »U

Abbildung 4.8: Umsetzung der kommandierten in die eale Steuergrofe

Die durch die Stellsysteme entstehende, zusatzAtveeichung zwischen den Ausgangsgro-
Ben des realen Systems und dem Verlauf der Refg@en muss bei der Bestimmung des
Gesamtfehlers bericksichtigt werden.

Es qgilt:

) el = [ b )] = ) o] = Il o]+ [y o] = [ G 4269

A(x, u)

[y 6cu)l-[y) e ue ) = a0 ga (0 ) + [y (e ga 0 )=k (a2.70)

AbweichungdurchAktuatoren

Eingesetzt ergibt sich fur das E/A-Verhalten desazstrecke mit Aktuatoren:

V)]0 =B(x)+ A, (A (x) v ~B(x)) (4.2.71)
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In Kapitel 4.3 wird mit dem Pseudo-Control Hedgieig Verfahren vorgestellt, das in der
Lage ist, den zusatzlichen Fehler durch die Vendasigung der Aktuatorendynamik bei der
E/A-Linearisierung zu verringern.

4.2.4 Fehlerdynamik und Stabilisierungsregler

Wie bereits angekindigt, wird in diesem Abschnigt @ynamik der Abweichungen zwischen
den realen Ausgangsgrof3en sowie deren Ableitungerden zugehoérigen Vorgabeverlaufen
der Referenzgréf3en untersucht. Bei nichtlinearegld®Re unter der Verwendung der E/A-
Linearisierung bzw. der dynamischen Inversion wird Regelabweichung in der Literatur
meist als

€ Y1~ Yra
e=| i |=| (4.2.72)
em ym_yR,m

definiert ([72], [62], [139]). Diese Konvention wirauch in dieser Arbeit Ubernommen, ob-
wohl sie nicht mit den Festlegungen fir den Stasr@gelkreis konform ist. Analog gilt fur
die Ableitungen des Fehlers:

(i) = (i) — )
ST Yk (4.2.73)

Die stabilisierende lineare Ruckfuhrung der Rege&bhung und deren Ableitungen sowie
die Fehlerdynamik werden zunachst wieder fur eiakeXx/A-linearisiertes SISO-System
x =f(x)+g(x)mw, y=h(x) betrachtet.

Fur die Sollwerte,; der linearisierenden Koordinatefy = Lif‘lh(x), 1<i<r des transfor-
mierten Systems gilt:

oy =YL (4.2.74)
also éR:[ER,l CtR,z "(R,r]T:[yR Yoo yg_l)]T (4.2.75)

In der Pseudosteuergro@ewerden nun neben der héchsten Ableitwﬁ{d des Referenzver-
laufes die Abweichunger =y -yl =g - der Ableitungsordnungen 0 bis-1
bertucksichtigt:

v =yl -,y - Ve) -6 By - V) —mco QY - yE9) (4.2.76)
r r-1 )
V= yg) _zCi—l Eﬁf. _‘;(R,i): yg) _Zci el = Ve tVpc (4.2.77)
i=1 i=0

Die gesamte Pseudosteuergrdfiesetzt sich dabei aus,, der r -ten Ableitung des Refe-
renzverlaufs, und aus,. zusammen, das eine lineare Ruckfiihrung der Regelabung
elt) sowie dererr -1 ersten Ableitunger' (t) darstell.
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Damit ergibt sich zusammen mit der linearisieren@énkfihrung fur die Steuergrof3e:

u:@[ﬁ—( 1)+ y" Zc,lte"l} (4.2.78)

In Ursprungskoordinaten lautet die Gesamtrickfugrun

. EE Ly h(x) + yg) Zc_ltﬁL‘l 1)} (4.2.79)

) L, L ™h(x)

Die Regelabweichungt) sowie derenr -1 erste Ableitungere®(t) werden zum Vektor
%(t) zusammengefasst:

t)=lelt) ef) - ()] (4.2.80)

Setzt man die Ruckfuhrung in die eingangsnormatisiByrnes-Isidori-Normalform des idea-
len transformierten Systems ein, erhalt man:

=A
1=alenl) (4281)
mit

[0 1 0 |

0O O 1 0
Ac=| : D (4.2.82)

o o o - 1

|=C —¢ -G - —C|

Damit ergibt sich fur das E/A-Verhalten:

=& =y -ce-ce-..—c eV =yl ¢y (4.2.83)
Formt man den Ausdruck unter Verwendung \@h = y(“) - yg) um, lasst sich die Dynamik
der Regelabweichung als lineare Differenzialglengndarstellen:

e +c e Y+ +ce+ce=el+cy=0 (4.2.84)
Die freie Wahl der reellen Koeffizienter), 0<i <r ermdoglicht es, die Dynamik mit der der
Fehler zwischen den Fuhrungsgrof3en und den realmgahgsgroflen abklingt, frei vor-

zugeben. Eine Voraussetzung fur die Stabilitat (@dm2.84) ist, dass das Polynom
s" +c,_,s " +...4+C;S+C, nur Lésungen mit negativem Realteil besitzt.

Die durch die Differenzialgleichung (4.2.84) gegebédynamik beschreibt nicht mehr das
Zeitverhalten der eigentlich betrachteten Ausgari®gn oder der Zustande des Ursprungs-
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systems, sondern die der Regelabweichungen, weslalblsFehlerdynamik bezeichnet
wird.

Mit den bisherigen Festlegungen kann fir die Stabibzw. Beschranktheit des Gesamtsys-

tems gemal [62] folgende Aussage getroffen werden:

Satz 4.1: Stabilitat / Beschranktheit des geschirssn Regelkreises

Die Referenzverlaufey,(t), Vq(t).....y"2(t) seien fiirt =0 definiert und beschrankt. Es sei
nx(t) die Losung von

1= q(Ex(t)m), (4.2.85)

die die Bedingungn,(0)=0 erfiillt. SchlieRlich seien die Realteile aller \Wein des Poly-
noms

s"+c st +...+cs+c, =0 (4.2.86)
negativ. Dann ist, wenn fir ausreichend kleane 0 gilt
[ &(t0)-yvie)|<a 1sisr |nf)-nql)]<a. (4.2.87)

die zugehorige Antwor€, (t), 77(t), 0<t° <t des geschlossenen Regelkreises beschrankt.

Genauer gesagt existiert fur jedes 0 ein 0 >0, so dass Folgendes Giiltigkeit besitzt:

E°)-yiut) | <oa=| &) -yiP(t)|<e Ot=t°=0 (4.2.88)
&)
[ nt°)-nat2)|< o= nl)-nelt) | <& Cr=t=0 (4.2.89)

0

Diese Stabilitdts- / Beschranktheitsaussage kamnrMainrgro3ensysteme erweitert werden.
Da die E/A-Linearisierung das E/A-Verhalten entkelppkann bei Mehrgro3ensystemen fir
jede AusgabegrofRe ein eigenes Polynom laut (4.2@6egeben werden.

Gemall den in Abbildung 4.7 dargestellten Verh&emswird das Verhalten der E/A-
linearisierten Ersatzstrecke in der Realitat amderder Pseudosteuergrof3enoch vom Mo-
dellfehler A beeinflusst. Durch Umstellung der Gleichung (472 €rhalt man:

) = o)
Y= Yr A, (4.2.90)

Mit diesem Ergebnis lasst sich die Fehlerdynamikd#nzialgleichung (4.2.84) folgenderma-
3en umschreiben:

e +c e+ +ce+ce=A (4.2.91)
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Der Fehler zwischen dem realen System und dem [et iBearisierung zugrunde gelegten
Modell kann also als Eingangsgrof3e fur die Fehieadyik interpretiert werden. Das zugeho-
rige Zustandsraummodell lautet unter Verwendungwdgors y :

7=Ax+bA (4.2.92)

mit A, gemaR (4.2.82) und. =[0 --- 0 1],

Der vorgestellte lineare Regler fur die Fehlerdyikamit den Koeffizientenc, kann unter
Anwendung samtlicher Methoden der linearen Regat@uipnik beliebig erweitert werden.
Insbesondere kann die statische Ruckfihrung unmédimenplexen Regler mit eigenen Zu-
stédnden erweitert werden. So kann der Regler z:1Beimen Integrator zur Beseitigung blei-
bender Regelabweichungen ergénzt werden [72].

Ein weiterer zu untersuchender Aspekt ist das Btaisverhalten der Fehlerdynamik. Da die
Eigenwerte der MatriXA . Uber die Koeffizienterc, frei gewahlt werden kénnen, kann leicht
gewabhrleistet werden, dass die Realteile sdmtliEfgernwerte negativ sind.

Von Interesse ist aber auch die Angabe einer ob&chnankey fur den Betrag des Vektors
der Fehlerzustandg unter Annahme eines MaximalbetragAsfiir den ModellfehlerA.
Formal lautet die Definition fir das gesuchye

X =l =sugha)], (4.2.93)

Unter Anwendung der in Anhang C fur lineare Systémamgeleiteten Zusammenhange ergibt
sich fUr den Vektory die folgende Schranke:

TP.) 2P
= < B!
A CARFICA

2 A (4.2.94)

Hierbei sind die symmetrischen, positiv definiteatiizen P. und Q. LOsungen der Lyapu-
nov-Gleichung:

ALPe +PAL = Q¢ (4.2.95)

Abbildung 4.9 illustriert am Beispiel eines SISOsE&ms zusammenfassend die Gesamtstruk-
tur aller bisher zum Thema E/A-Linearisierung etdgiten Sachverhalte.

Regler Strecke

e » G,(s) = y =b(x) +a(x)mw

W Gg (S)

Abbildung 4.9: Gesamte Struktur des bisherigen Invesionsreglers fir ein SISO-System
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Besonderes Augenmerk ist in obiger Abbildung au$ darch die Ubertragungsfunktion
G,(s) angedeutete Stellglied zu legen. Streng genomniea es erforderlich, die Inversion
auch fur das Stellglied selbst durchzufuhren. Digtte aber eine weitere Erhéhung des relati-
ven Grades und die Notwendigkeit der Messung héidgitungsordnungen der Ausgangs-
grolRen zur Folge, was sich bei realen Anwenduntgesehr problematisch erweist.

In vielen technisch relevanten Anwendungsfallerdist Dynamik der Stellgréf3e wesentlich
schneller als die zu regelnde Streckendynamikass 8ei einer ausreichend grofl3en Separati-
on der relevanten Frequenzen von Stell- und Stretkeamik eine Vernachlassigung des
Stellgliedes gerechtfertigt ist. Im nachsten Kdpited ein Verfahren vorgestellt, das zwar
weiterhin einen gewissen Frequenzabstand zwisctedh &hd Streckendynamik voraussetzt,
aber dennoch eine Berticksichtigung der StelldynamiRegler erméglicht.

4.3 Pseudo-Control Hedging

In den letzten Abschnitten wurden die fachlicherur@gitagen der exakten und der nahe-
rungsweisen E/A-Linearisierung dargestellt. Dabarde zunachst davon ausgegangen, dass
die realen, die Strecke beeinflussenden Steuergriéfixakt und verzégerungsfrei dem Ver-
lauf der kommandierten SteuergroRen folgen, d.h., dass(t) =u.(t) Ot gilt.

Wie bereits angedeutet, besitzt das Stellsystemdavom Regler geforderten Steuergrof3en
in die realen StellgroRen umsetzt, eine eigene DyaAullerdem ist der fiu physikalisch
zur Verfugung stehende Wertebereich beschrankt. r@ndiert der Regler fir eine Steuer-
grol3e einen nicht realisierbaren Wert, so trittlisem Fall selbst fur eine verzogerungsfreie
Sollwertfolge der Stellgrof3e eine Differenz zwischeund u. auf.

Um dem Unterschied zwischen kommandierter und reatellgrél3e Rechnung zu tragen,
wurde schon am Ende des letzten Kapitels das Hellqn den Blockschaltbildern beriick-
sichtigt. Die Moglichkeit, bei ausreichender Trenguder Frequenzen von Stellsystem und
Strecke, die Dynamik der Aktuatoren komplett zunaehlassigen, wurde bereits angespro-
chen. Ebenfalls erwahnt wurde die exakte, abevib&n realen Systemen hdchst problemati-
sche Vorgehensweise, die Stelldynamik als TeilRtezcke zu betrachten und explizit mit zu
linearisieren, was eine zusatzliche Erhdhung diiven Grades des betrachteten Systems
mit sich bringt.

In diesem Abschnitt wird nun ein weiteres Verfahvengestellt, das Pseudo-Control Hedging
(PCH), das bei ausreichender Frequenztrennung zwis€hbelir und Streckendynamik die
Einflisse des Stellsystems zu bertcksichtigen vgrmiane dabei den relativen Grad des Sys-
tems weiter zu erhdéhen. Ausfihrliche Darstellungeer das Pseudo-Control Hedging sind in
[63], [65], [66], [67] und [68] zu finden.
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Um eine effiziente Darstellung der folgenden Zusamnh@nge zu erreichen, wird fur die E/A-
linearisierten Systeme bzw. ihre jeweilige Inveidgende, verkirzte Notation eingefuhrt:

F(x,u)=b(x)+A(x)m IE(X,U)=6(X)+A(X)EIJ (4.3.1)

B (x,v) = A (x) v - B(x) (432)

Ferner wird zur Vereinfachung der Darstellung dgnainische Zusammenhang zwischen
kommandierten und realen Stellgré3en wie folgt yeeben:

u=9,(uc) (433)

Es ist darauf hinzuweisen, dass es sich hier ue \@nkirzte Notation handelt, da der Stell-
groRenverlaufu(t) aus u.(t) tber Differenzialgleichungen hervorgeht und nickiie die
Schreibweise vermuten lasst, Uber einen algebmmsgZhsammenhang.

Das Grundprinzip des Pseudo-Control Hedgings igtibildung 4.10 dargestellt. Es soll wie-
derum fur den SISO-Fall vorgestellt werden. Die &terung auf Mehrgrof3ensysteme folgt
unmittelbar und bedarf keiner weiteren Erlauterung.

Die E/A-Linearisierung mittels der nichtlinearensZandsrUckahrungA:‘l(x,v) liefert eine
SteuergroRal., die, wie im letzten Kapitel beschrieben, eineeGtenreaktion vory™ =v
hervorrufen wirde, wenn zum einen das Streckeniternaexakt dem des der E/A-
Linearisierung zugrunde gelegten Modells entspreaired zum anderen(t) = u. (t) gelten
wurde. Da in einem realen System keine der beieletein Bedingungen erfullt ist, weicht die
tatsachliche Streckenreaktion vom Sollwert ab.

Wahrend der Fehler, der sich aus dem Unterschieztlken der realen Strecke und dem Stre-
ckenmodell ergibt, nicht unmittelbar quantifiziererden kann, lasst sich der Fehler, der aus
der Vernachlassigung der Stelldynamik bei der Efdehrisierung resultiert, abschatzen.

Ist die reale Stellgrél3e messbar, so kann mit Hiée Modells die tatsdchliche Reaktion der
Strecke abgeschéatzt werden nach:

v =F(x,u)=F(x,g,(u.)) (4.3.4)
Damit ergibt sich das Defizit zwischen gewiinschigat zu erwartender Streckenreaktion zu:

Vv, =V-V=v —IE(x,gA(uC)) = IE(x,uc)—lE(x,gA(uC)) =y —IE(x,gA(IE‘l(x,V))) (4.35)
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Abbildung 4.10: Grundprinzip des Pseudo-Control Hedjings

Im Referenzmodell, das in Abbildung 4.10 mittels ﬂ'kt)ertragungsfunktiorGR(s) darge-
stellt ist, wird die Solldynamik des Systems infaginer Differenzialgleichung vorgegeben,
deren Ordnung dem relativen Grad der zu regelndesti® entspricht. Die vom Referenz-
modell als Sollwert vorgegebene Pseudosteuergrif¥entspricht dabei zunachst einmal der
hochsten im Referenzmodell vorhandenen Ableitlyg@ der Ausgangsgroig,, die aus
yg) Uberr Integrationen hervorgeht.

Da aber aus der Abschéatzung der tatsachlichenketmezaktionv bereits bekannt ist, dass
die reale Antwort der Strecke infolge der verzogertind beschrankten Dynamik des Stell-
systems um den geschatzten Werthinter der Vorgabegrof3e zurtickbleibt, macht es,Sin
das Referenzmodell auf einen vom System mit Stefidyk erreichbaren Wert ,herunterzu-
bremsen®. Das bedeutet, dass die Ableitung der ReferenzgrofRe um das zu erwaetend
Reaktionsdefizit wie folgt reduziert wird:

y,({) =Vg —V, (4.3.6)

Diese Vorgehensweise ist in Abbildung 4.11 fir &ilgemeines lineares Referenzmodell
ter Ordnung dargestellt. Das Gezeigte entsprichEdaktionalitat des in Abbildung 4.10 mit
Gy (s) bezeichneten Blocks.

Fur das dargestellte Referenzmodell lautet dieelgfiizialgleichung fir die hochste Ablei-
tung yg) des Referenzausgangs:

r-1 :
v == a O +a, w-v, =-ag & +a, -V, (437)
i=0
Das Pseudo-Control Hedging stellt also sicher, dassReferenzmodell der Strecke nur Zeit-
verlaufe fur die AusgangsgrbBy;(t) und deren Zeitableitungen vorgibt, denen die R&ec
trotz Anwesenheit von Stelldynamik und Stellbesohkuingen folgen kann.
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Abbildung 4.11: PCH in einem Referenzmodelh-ter Ordnung

Betrachtet man Gleichung (4.2.70) fur den SISO-kradtl ersetzt darin den Ausdruck
y"(x,u.) durch die PseudosteuergréBe so lasst sich der durch die Aktuatoren bedingte
Abweichungsterm mit den weiter oben eingeflhrtegrBen genauer interpretieren:

y(r)(x,u) =y +A(x,u)+ yg)(x, gA(uC ))— y(Rr)(x,uC) (4.3.8)

v v

Mit der Definition vonv, wird der Ausdruck zu:

y(’)(x,u):|/+A(x,u)—|/h (4.3.9)

Im Gegensatz zum Modellfehléx(x,g,(u. ) ist v, bekannt. Dabei setzt sich fir den Fall
mit Pseudo-Control Hedging in Anlehnung an (4.2.77) wie folgammen:

V=Vg+Vp (4.3.10)

Setzt man den Ausdruck fir in (4.3.9) ein, ergibt sich:

r-1
y9=v - +a-v, (4.3.11)

i=0

Berlicksichtigt man weiter, dasyé? =vg —V,, So fallt das Hedgesignal], aus der Gleichung
heraus und es verbleibt:

r-1
Y =y -Se @0 +a (43.12)
i=0
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Da el = yl) - yg) gilt, resultiert als Gleichung fir die Fehlerdynamik:

(r) T, —
eitcy=A (4.3.13)

Diese entspricht exakt dem Ausdruck (4.2.84) fur die Feamik ohne Pseudo-Control
Hedging. Damit ist zunachst bewiesen, dass Pseudo-Contigirgekeine unmittelbare Aus-
wirkung auf die Fehlerdynamik des Systems hat.

Es ist jedoch zu bericksichtigen, dass der vorgestelltatAnher das Hedgesigna| eine
Ruckkopplung der Strecke in das Referenzmodell hineinrkewveshalb das Referenzmo-
dell nicht mehr per se als stabiles, getrennt vorgegebenésnSgsgesehen werden darf.
Vielmehr muss das Referenzmodell bei der Bestimmung detlitétsbigenschaften nun mit
bertcksichtigt werden.

Da ohne Pseudo-Control Hedging das Sollverhalten des Systendurch das Referenzmo-
dell vorgegeben wurde, war es sinnvoll, nur die Regelalnmege zwischen dem Istwert
der AusgabegroRey und dem Vorgabewery, aus dem Referenzmodell zu betrachten.
Durch das Pseudo-Control Hedging wird es nun moglich, dexsgorgabewerty, durch das
Verhalten der Strecke verandert wird, so dass sowohirérBeurteilung der Reglerleistung
als auch fur Stabilitdtsbetrachtungen zusatzlich die Differengchen der Fihrungsgrol3e
w =Y. und dem Ausgang des Referenzmodgl|sbetrachtet werden muss:

€Cr=Yr " Yc =YW (4.3.14)
Fur die Gesamtregelabweichung zwischen FiuhrungsgroR&usghngsgrolde gilt demnach:

€ =y-wW=exte (4.3.15)

Zum Nachweis der simultanen Beschranktheit beider Fehlemyréiie in [73] eine Methode
unter Verwendung von Lyapunov — Funktionen gezeigt, dieBbdie Dynamik des Stell-
gliedes als auch die des Referenzmodells mit einbezieht.algemeine, analytische Ab-
schatzung ist dabei aber wenig verninftig, da die selsekeativen Schrankenwerte physika-
lisch kaum sinnvoll sind. Daher wird hier auf eine verallgeer@ nicht problemspezifische
Darstellung des Verfahrens verzichtet.

In vielen Féllen ist der Wert der tatsachlichen aktuellen Stellgroigt messbar. Um den-
noch die Vorteile des Pseudo-Control Hedgings nutzen zuekgmissen die Stellausschla-
ge geschatzt werden. Dies kann etwa Uber ein numerisbbasll des Stellgliedes erfolgen,
das den dynamischen Zusammenhang zwischen den konemeandund den tatsachlichen
Steuergrél3en naherungsweise wiedergibt. Da sich die angm‘rmrﬁtelldynamiléA(s) von

der realen StelldynamiksA(s) unterscheidet, tritt im Vergleich zur Verwendung der tatséach-
lichen StellgréRe ein zusatzlicher Fehler auf. Die zur Abgohgtder Streckenreaktion he-
rangezogene StellgroRe wird daher mibezeichnet.
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Die Abbildung 4.12 zeigt das Blockschaltbild des Systems mitd@s€ontrol Hedging fur
den Fall, dass die tatsachlichen StellgroRen mittels des Ma@lgé$ abgeschatzt werden.

|
<o

e=ly v oy

Abbildung 4.12: Pseudo-Control Hedging mit Schéatzug der Stellgrélzen

Anschaulich bewirkt das Pseudo-Control Hedging, dass béjmsetzung von Fiihrungsgro-
Ben, die die physikalische Leistungsfahigkeit der Strecke inttdg&telldynamik oder nicht-
linearer Effekte, wie Stellraten- oder Ausschlagsbegrenzyndeersteigen, die Zustéande des
Referenzmodells nicht weiter ansteigen, sondern auf tatsécinfisbtzbaren Werten gehalten
werden.

Eine weitere, essenzielle Eigenschaft des Pseudo-Controlingedigt es, dass diejenigen
Abweichungen zwischemw und y, die infolge der Stelldynamiis,(s) bzw. G,(s) auftre-
ten, in den Fehleranted., zwischen der FuhrungsgréRe und dem Referenzmodelpeetia
werden und damit den Fehler zwischen dem Referenzmodell und der Streckenreaktion
nicht beeinflussen. Da der Regler fur die FehlerdynamikdemFehlere behandelt, kbnnen
somit die bekannten Einflisse der Stelldynamik vor dem Fehlandiknegler ,versteckt”
werden. Auf diese Weise kann zum Beispiel vermiedeneverdass bei integralen Rickfuh-
rungen der Integratorenzustand weiter ansteigt, nachdemairfé Steuergrof3e eine Raten-
oder Ausschlagssattigung aufgetreten ist. Dieser Effekt ségdstsehr gut beobachten, wenn
man den Verlauf der Steuergrol3e beim Verlassen des Satwertgs bei einem System mit
Integralrtickfiihrung des Fehlers mit und ohne Hedging velglewahrend beim System
ohne Hedging die SteuergrtéfRe rapide aus dem Sattigungsberestitt und eine hohe
Schwingungsneigung zeigt, lauft die Steuergréf3e beim System edgimy weich aus der
Sattigung und zeigt wesentlich geringere Schwingungstendenzen.

Die Tatsache, dass bekannte Einflisse bewusst vor derdyetdenik ,versteckt* werden
konnen, spielt insbesondere bei der Erweiterung des Regelusatzes um ein adaptives
Glied eine grol3e Rolle, da durch Herausnehmen der Stelldy@aus der Fehlergrof3e mit
Hilfe von Pseudo-Control Hedging gewahrleistet werden kamss das neuronale Netz nicht
versucht, sich an die Sattigungseffekte der SteuergroReslaptiexen, was zu einem unkon-
trollierten Anstieg der Netzgewichte und infolgedessen zu énsgabilitat des Systems flh-
ren wirde.
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4.4 Einfache neuronale Netze

Die Bezeichnungkinstliches neuronales Netmler einfachneuronales Netkommt daher,
dass bei seiner Entwicklung die Struktur des menschlichenrSaind, soweit bekannt, des-
sen Funktionsweise Pate gestanden hat. Neuronale Netzenwerdte fur eine Vielzahl von
Anwendungen eingesetzt, etwa zur digitalen SignalverarbeizurgMustererkennung, zur
Approximation von Datenfeldern oder seit kurzem auch sozativen Datenbanksystemen.

Die mathematische Theorie der neuronalen Netze, in dersan#¥uenhang oft auch von
.Kunstlicher Intelligenz* gesprochen wird, besitzt mittlerweile eieites theoretisches Fun-
dament, das ausfuhrlich in der Literatur dokumentiert ist, @ij@d]. Es ist jedoch anzumer-
ken, dass sehr oft Anspruch und Erwartungen viel zi gesteckt werden. So ist es in vie-
lerlei Hinsicht nicht gerechtfertigt, neuronale Netze als Abbildsemenschlichen Gehirns zu
sehen. Ebenso ist es Uberzogen, die Operationen des MistzBenken” zu bezeichnen.

Gerade fir die Verwendung neuronaler Netze in Regelysigsaen ist eine wesentlich niich-
ternere Betrachtungsweise angebracht, namlich sie als Apatmxen nichtlinearer Funktio-

nen zu verstehen. Man kénnte sie auch salopp als melmslonale Reihenentwicklungen
mit unbekannten Koeffizienten bezeichnen. Auch wenn dMeselrucksweise den Tatsachen
nicht ganz gerecht wird, so trifft sie den Kern der Sachmnaeh besser als der Analogie-
schluss auf das menschliche Gehirn.

Um den Rahmen der Arbeit nicht zu sprengen, konzentrsotndie folgenden Darstellun-
gen Uber neuronale Netze auf das fir die vorgegebafgaBenstellung Erforderliche. Eine
auf die Anwendung in Regelungssystemen vorbereitendepdkte Beleuchtung des relevan-
ten theoretischen Hintergrundes findet sich auch in [88].

Die kleinste Verarbeitungseinheit eines neuronalen Netzes ideriron. Die Struktur des
mathematischen Ersatzmodells eines Neurons ist in der AbbiftldBgdargestellt. Die zuge-
horige Gleichung lautet:

y:g[zn:vjxj +V°J (4.4.1)

Abbildung 4.13: Neuron als kleinste Verarbeitungseiheit eines neuronalen Netzes
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Die x; sind dabei die Eingangssignale, dieheil3en Eingangs- oder Dendritengewichg,
wird als Bias oder als Ausléseschwelle bezeicha§), ist die Aktivierungs- oder Basisfunk-
tion und y schlief3lich das Ausgangssignal.

Definiert man den Eingangsvektorx:[l X e xn]T und den Gewichtsvektor
vi=[v, v, - V], so lasst sich die Gleichung des Neurons auch vektoriellotgefor-
mulieren:

y=olv'x) (4.4.2)

Prinzipiell stehen viele Mdglichkeiten fur die Auswahl der Aktiviegsfunktionen zur Ver-
fugung. In der Regel werden Funktionen mit einem Wergtervon a(.)D[O;l] oder
a(.)D[— 1,1] gewahlt. Auch wenn fur viele Anwendungen Aktivierungstiorien mit Sprin-
gen oder Knicken gunstig sind, werden im Folgenden nur stétegenzierbare Ansatze be-
trachtet, da diese Eigenschaft spater bei der Bestimmungatienwerte flr die Gewichte,
dem so genannten Lernprozess, von Bedeutung ist.

Eine haufig verwendete Aktivierungsfunktion ist die Sigmoide

1

= 4.4.3
o2)= 7= (443)
Sie weist eine interessante Besonderheit beztiglich ihrer Abletuing
, e’ 1 E’!.+ e’-1
= = = - 4.4.4
o (Z) (1+ e_Z)Z 1+ e—z 1+ e—z J(Z) [[ﬂ. J(Z)] ( )

Diese Eigenschaft wird spater unter anderem fir die lesetge verwendet.

In einem neuronalen Netz werden mehrere Neuronen in&iee mehreren Ebenen zu einem
Netz zusammengeschaltet. Abbildung 4.14 zeigt ein Netz mit Ebenen. Da die mittlere
Schicht nicht unmittelbar von den Ausgangsgrof3en aus bdebaebrden kann, wird sie
auch als verdeckte Schicht bezeichnet.
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Abbildung 4.14: Neuronales Netz mit zwei Ebenen

Die zugehdrige Gleichung lautet:

Yi :ﬁiz[iwn El[ivn X; +V|OJ+WN)J (4.45)

I=1 j=1

Definiert manx={1 x_ - xnl]T, 6’ :[ﬁl . T, ]T und ¢ :[1 o, - O, ]T sowie
3 2
Vio Vi e V1nl Wio  Wop oo W1n2
Voo Vo 0 Vs Wy Wy 2
vi=| 7T o W' =| . ) ", (4.4.6)
Vnzo Vnzl "' Vnzrl1 Wr130 Wnsl o Wn3n2

so lasst sich das neuronale Netz auch in Matrixschreibwmisrilieren:
y =a?(We'(VTx)) (4.47)

Dabei bezeichnen, die Zahl der Eingangsgrof3en, die Anzahl der Neuronen der zweiten
(verdeckten) Ebene und, die Anzahl der Ausgéange bzw. der Neuronen der Agsgene.
Natdrlich kann ein neuronales Netz auch aus mehr alsEvexien bestehen.

Ein interessanter Sonderfall ist es, wenn die Aktivierungsfumider Ausgangsebene linear
ist, d.h. wennz:2(z) = z. In diesem Fall vereinfacht sich die vektorielle Darstellung zu:

y =WTe'(VTx) (4.4.8)

Man sagt, das Netz ist in der Ausgangsebene linear in dame@rn. Diese Netztopologie,
die weder eigene Zustande noch Ruckfuhrungen besitztesomwie eine gewohnliche alge-
braische Funktion bei festaW und V eine glatte AbbildundR" - R™ darstellt, wird spater
fur die Regelung herangezogen werden.
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Es existiert eine Vielzahl weiterer Netztopologien, so etwa HopRelide mit eigenen dy-
namischen Zustanden [44], Netze mit internen Ruckfuhruageschen den einzelnen Ebe-
nen etc., auf die jedoch hier nicht naher eingegangeshewesoll.

Die fur die weitere Anwendung relevante Eigenschaft neleoiNetze ist ihre Fahigkeit, als
universelle Funktionsapproximatoren zu agieren. Wie Bew@seHornik, Stinchcombe und
White [59] sowie Funahashi [35] zeigen, kann man belielglgate, nichtlineare Funktionen
mit Hilfe neuronaler Netze mit nur einer verdeckten Eldssiebig genau annéhern.

Satz 4.2: Universelle Approximationseigenschaft menmaler Netze mit mindestens einer
verdeckten Ebene und sigmoiden Aktivierungsfunktem

Sei f(x): R" - R™ eine glatte Funktion. Dann existiert fiir jedes kompakte GdbigtR"
und jede positive Zaht ein neuronales Netz mit zwei Ebenen und sigmoiden Aktivierungs
funktionen in der verdeckten Ebene, fir das

() =Ws(VTx)+2 (4.4.9)

mit ||s|| <& [OxODOR" fur eine ausreichend grofRe Zahvon Neuronen in der verdeckten
Ebene gilto

¢ ist der Approximationsfehler. Seine obere Schranik&inkt mit steigenderh.

Als Problem bleibt die Bestimmung der optimalen Gewichte, asd<deffizienten der opti-
malen GewichtsmatrizekV™ und V', fiir die sich die Schranke einstellt. Die zu l6sende
Aufgabenstellung ist also die Wahl der Netzgewichte bzw. dasiéren des Netzes.

Damit das neuronale Netz in einer Betriebsphase flir gegabente vonx die zugehoérigen
Ausgangsvektorery gut approximieren kann, mussen die passenden Gewigh#glzst in
einer Lern- oder Ubungsphase bestimmt werden. Sind dierb®hasen streng voneinander
getrennt, d.h. werden die Netzgewichte in einer Phase Iestimder die Ausgangsgrof3en
des Netzes nicht fur weitere Zwecke verwendet werdespsoht man voroffline Lernen.
Werden hingegen die AusgangsgrofRen des Netzes flediéngchte Anwendung herange-
zogen noch bevor die Gewichte bestimmt sind, also wdhs&h diese noch andern, so
spricht man voronline Lernen. Bei der zu prasentierenden Regelungsanwertthndglt es
sich zweifelsohne uronline Lernen, da die Bestimmung der Gewichte und die Bereghnun
der Ausgangsgro3en simultan geschehen.ddéise Lernen stellt ein anspruchsvolles Prob-
lem dar, da neben dem Lernprozess zugleich die Stabilitatnger Verwendung des neuro-
nalen Netzes geregelten Strecke und die Beschranktheit e@chBe sichergestellt werden
mussen.

Auch bei den Lernmechanismen selbst kdnnen Untersclyggdugetroffen werden. Beim
Uberwachten Lerners(pervised learningsind a priori nicht mehr veranderliche Kombinati-
onen von Eingangsvektorenund zugehdorigen, gewlnschten Ausgangsvektgréekannt.
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Beim nicht-Uberwachten Lerneansupervised learningst keine feste Zuordnung von kon-
stanten Eingangs- und zugehdrigen AusgangsvektorennaehaVielmehr muss das System
immer aus den momentanen, sich stetig verandernden eieremtwickelnden Ein-/ Aus-
gangsdaten lernen. Man spricht in diesem Zusammenhamgvauacselbstorganisierendem
Verhalten.

Analog zu dynamischen Systemen konnen die jeweiligen Leztrgesowohl zeitdiskret als
auch zeitkontinuierlich formuliert werden.

Neben den von D. O. Hebb in den 1940er Jahren vdnigegenen Lernverfahren, die sich auf
klassische Konditionierungsexperimente aus der Psychologdi@uf Uberlegungen zu asso-
ziativen Speichern stitzen [88], ist vor allem Backpropagatiorein weit verbreitetes Lern-
gesetz. Hierbei handelt es sich um ein Gradientenverfahlgmeinen Ansatz, der primar auf
mathematischen Betrachtungen beruht. Da die Backpropagiigsrundlage fur die im Re-
gelungssystem verwendeten Lerngesetze darstellt, wirduszeakhgesprochen. Die Darstel-
lung ist eng an [88] angelehnt.

Zur Formulierung der Backpropagation-Lerngesetze weialgande Ersatzgrof3en definiert:

ut=VTx z:c(ul) mit z,=1 u*=W'z y:c(uz) (4.4.10)
Es gilt: e=Y-y 8 = diag{c’(uz)}@z &' = diag{c'(ul)}HW 3* (4.4.11)

Hierbei entsteht die MatriXV aus der MatrixW einfach durch Weglassen der ersten Zeile,
die die Biasgewichtav,,...,w, , enthalt. Damit ergibt sich fir die Lerngesetze in vektorieller
Form:

W (k+1)=W(k)+7, o2 Vk+1)=V(K)+7 &)  (4.4.12)

Wie bereits angekindigt, wird spéater zur Regelung ein Nétzwei Ebenen verwendet, bei
dem die verdeckte Ebene sigmoide Aktivierungsfunktionen diadAusgangsebene lineare
Aktivierungsfunktioneno(z) = z besitzt. Fir diesen Fall werden die Lerngesetze zu:

W =W +7,zE" (4.4.13)
V=V 47, o' W (4.4.14)
o' =diaglo(z)} i -diag{o(z}})] (= ¢ =¢') (4.4.15)

Der Iterationsindek wurde zugunsten einer besseren Lesbarkeit weggelassen.

Betrachtet man den kontinuierlichen anstelle des diskreten FalEjten die Gesetze:

W=n, 2@ V =7, X' W e (4.4.16)
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Diese Gleichungen bilden den Ausgangspunkt fur die Entwigktier Lerngesetze im Rege-
lungssystem.

Es bleibt anzumerken, dass es eine Vielzahl von Erweiterurtes Backpropagation-
Algorithmus gibt, die dessen Leistungsfahigkeit signifikant erhpke etwa adaptive Lernra-
ten oder das Lernen mit Impuls / Schwungpfnentum learnirg bei dem zur aktuellen An-
derung der Gewichtsmatrizen noch einmal ein Anteil der lexbelerung hinzugezahlt wird,
um das Steckenbleiben in lokalen Extrema zu vermeiden. Ak diaesétze sind aber fir die
weiteren Darstellungen von nachgeordneter Bedeutung. &ldhirmationen dazu kdnnen
der Literatur entnommen werden, etwa [44] und [88].

4.5 Erweiterung des Regelungsansatzes um ein adaptivésed

In diesem Abschnitt wird der auf der Eingangs-/Ausgangsdrisierung basierende Regler
um ein adaptives Glied erweitert, das den bei der Inveeiftnetenden Modellfehlef, der

in Gleichung (4.2.67) eingefuhrt wurde, zumindest partiell p@nsieren soll. Grundlage
hierflr ist die im letzten Kapitel vorgestellte Eigenschaft neleoridetze, universelle Ap-
proximatoren zu sein. Da im vorliegenden Fall die BestimmumgNe@¢zgewichte nicht in
einem Lernprozess a priori erfolgt, sondern online, wéahrha Ausgangsgrofien des Netzes
bereits zur Regelung verwendet werden, bilden StabilitatsBesdhranktheitsbetrachtungen
eine wesentliche Rahmenbedingung bei der Bildung der Leetwge Die vorgestellte Strate-
gie wurde ursprunglich fur die Regelung von Robotern eriénd88], hat inzwischen aber
auch in der Regelung von Fluggeraten mehrfach Anwendefignden ([60], [11], [10],
[128], [129], [67], [66]).

4.5.1 Strukturelle Erweiterung des Regelkreises

Der in (4.2.77) dargestellte Aufbau der PseudosteuergroBed nun um zwei Terme erwei-
tert:

oo - -welrs) ol o2 v sy
i=0

Hierbei istv,, der adaptive Term, den ein neuronales Netzwerk zur Aderimg bzw. par-
tiellen Kompensation des Inversionsfehlers heranziehtilEs g

Vg = W6V 7x) (452)

v, ist ein so genannter robustifizierender Ausdruck, der spéieder Stabilitdtsanalyse von
Bedeutung sein wird. Fir ihn ergibt sich:

v, :[kro+kr1 [ﬂ‘zHF +Z*)][@T (45.3)
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Das verwendete neuronale Netz besteht, wie in Kapitel 4eftb@angesprochen, aus zwei
Ebenen, wobei die Ausgangsebene linear ist, wahrend dieckte Ebene sigmoide Aktivie-
rungsfunktionen besitzt. Fir ein derartiges Netz gilt die undlerApproximationseigen-
schaft. Damit er6ffnet sich die theoretische Mdglichkeit, ldeersionsfehler bei ausreichen-
der Anzahl von Neuronen in der verdeckten Ebene bglgdgmau anzunahern.

Der Vektor X ist der Eingangsvektor in das neuronale Netz. Fur die ieaiBetrachtungen
wird davon ausgegangen, dass sich dieser aus dem \dektbehlergrol3en , der Referenz-
zustandstrajektorié , sowie weiteren Elementex des Zustandsvektors, die von der jeweils
betrachteten Schleife nicht geregelt werden, zusammenseitZf. BeEndelt es sich um einen
Zeilenvektor mit gefilterten FehlergrofRen, die weiter unten nbbe&achtet werden. Ferner
wird die Matrix Z eingefiuhrt, die aus den Gewichtsmatriaérund W geman

W 0
Z—[O v} (4.5.4)

gebildet wird. Fir die Matrizetv , W und Z werden dartber hinaus folgende Bezeichnun-
gen eingefiihrt: Ein Dach) Gber der Matrix, also/ , W und Z , kennzeichnet den aktuellen
Wert der Matrix, ein hochgestellter Stett) (eferenziert die jeweils optimalen Gewichtsmat-
rizen, also diejenigen, die bei gegebener Netzstruktur zurm@alien Approximationsfehler
fihren. Die Matrizen der optimalen Netzgewichte lauten 8S, W™ und Z" . Die Abwei-
chungen zwischen den aktuellen und den optimalen Gewialgeaten mit einer Schlange)(
notiert. Es gilt:

V=V -V W=W" -W Z2=7 -7 (455)

Die optimalen Gewichte missen nicht eindeutig sein. Sie sindimljedem Fall begrenzt,
d.h. es lasst sich fur ihre Frobeniusnorm eine obere Sahraie folgt angeben:

Die Frobeniusnorm einer Matrix wird in dieser Arbeit 'ﬂ‘ﬂ; bezeichnet. Sie ist die Wurzel
aus der Quadratsumme aller Elemente einer Matrix. Es gilt:

1Al =224 (45.7)
i=L j=1

Als Lerngesetze zur Bestimmung der Netzgewichte werdelaliexdifferenzialgleichungen

*

V4

*

] <Z (4.5.6)

W =r,, 6 -&V7x)g- A1), W] (458)

V=, REOWT &' - A ], V] (459)
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gewahlt. Diese Zusammensetzung wurde aus [88] UbernomiDie Motivation fur diese
Wahl wird spéater bei der Betrachtung der Fehlerdynamik sichitb@en Lerngesetzen wur-
den aus Ubersichtlichkeitsgriinden folgende Abkirzungeneretet:

0 0
- 0 0
6=o(V7x) a':"“;(zz) _ ”(Zf)/ A (45.10)
207x - : -
0 e 60(2nz ) )0z,

Die symmetrischen, positiv definiten Matrizdf, =T, und I, =I';, sowie die Konstante
A stehen dabei als Auslegungsparameter frei zur Verfliigung.

Der um das adaptive Glied erweiterte Inversionsregler isbinldung 4.15 dargestellt. Das
Blockschaltbild zeigt das System ohne Pseudo-Control HedgimgleiUbersicht zu wahren.
Das Gesamtsystem des adaptiven Reglers mit Pseudo-Contigihgldann als Fusion des
unten gezeigten Systems mit Abbildung 4.10 bzw. Abbildung ihterpretiert werden.

y) =b(x)+a(x)m

Regler Strecke

Abbildung 4.15: Struktur des Inversionsreglers mitadaptivem Element

Mit der in Gleichung (4.3.1) eingefuhrten, verkirzten Notagdhzusammen mit dem Aus-
druck (4.2.67) fur den Inversionsfehler:

A:[yi(n)]_[yi(fi)]:p—ﬁ (4.5.11)

Fur die Anwendung des vorgestellten Regelungsverfahmeiss diese Fehlergréf3e in Bezug
auf den adaptiven Term folgende Annahme erfillen:

Annahme 4.1: Die Abbildungsg - 4ist eine Kontraktion im gesamten Eingangsgebiet

Diese fir den vorgestellten Regleransatz tbliche Aussallifieeste notwendige Bedingung
fur die Stabilitat des adaptiven Systems dar. Mathematisch isAuisage &quivalent zu
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0A/dv,4| <1, was nichts anderes bedeutet, als dass der Inversiséirch das adaptive
Glied verringert werden muss. Eine Analyse des Ausdreigkbt:
aF
au
_|oF/au _ aF/au| _|oF/ou

| | I(F F)Bﬂg B I(F F)@[@
o\F -F
:} (au )[E ] ‘ 0F/ou  oF Jou| |oF/au ]‘<1 (4513)

‘ oV 0V, ‘
Hierbei wurde unter anderem verwendet, dass=(x,u).

<1 (45.12)

Aus den dargestellten Zusammenhéangen lassen sailzewrale Forderungen ableiten:

. sgr(ale/au):sgr(aF/au), d.h. das Vorzeichen der Wirkung einer Steuergidid®odell
muss dem Vorzeichen der Wirkung der realen StedBegrentsprechen; es darf keine
Steuerumkehr auftreten.

. \aﬁ/au\>|aF/au|/2>o, d.h. die im Modell angenommene Wirkung einer Stgrdle
muss mindestens 50% der Wirkung der realen Steif@éegaufweisen, aul3erdem darf die
betrachtete Eingangsgroéf3e nicht als wirkungslogroigmen werden.

Die beiden zur Erfillung der Annahme erforderlichiemforderungen an das der Inversion
zugrunde zu legende Modell kdnnen meist leichtlkenfierden. Sie sind jedoch als Voraus-
setzung zu beachtef.

Ein weiterer wichtiger Punkt bei der Verwendung desaptiven Regelungsansatzes ist die
Wahl des Eingangsvektoss in das neuronale Netz. Diese Frage ist immer eon ¢Hinter-
grund des jeweils betrachteten Problems zu sehederl Regel werden der Fehlervekgor
und die SollgroRen aus dem Referenzmodell als Mefzrge verwendet. Ferner ist es sinn-
voll, diejenigen Zustande des Modells, von denenzli approximierende Dynamik signifi-
kant abhangt, in das neuronale Netz zu fuhren.i&lidh wird in mehreren Quellen dartber
hinaus die Pseudosteuergrofsebzw. der adaptive Zusatzterm, selbst wieder zum Netz-
eingang zuruckgefuhrt ([10], [22]). Dies muss jddoien einen Zeitschritt verzdgert erfolgen,
da ansonsten eine algebraische Schleife auftritt, @hs System nicht mehr explizit ,vor-
warts“ integriert werden kann. AufRerdem findet Sictden beiden oben genannten Quellen
auch die Norm der aktuellen Gewichtsmatri#éw als weitere Eingangsgrof3e in das Netz.

4.5.2 Fehlerdynamik des erweiterten Systems

Die Gleichung (4.2.92) lautet unter Verwendung deseiterten Ausdrucks (4.5.1) fur die
Pseudosteuergrofe

1=Acxtb.(a-v,, -v,) (4.5.14)
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Das Ziel des neuronalen Netzes ist es, den InvestgblerA mit Hilfe des adaptiven Zusatz-
termsv,, so gut wie moglich zu kompensieren. Die in Sazdargestellte, universelle Ap-
proximationseigenschaft des verwendeten neurondkimes besagt, dass mit unbekannten
optimalen GewichtsmatrizeN'", W~ der Inversionsfehler bis auf einen Restfehiegenau
approximiert werden kann, das bedeutet:

A :W*To(v”x)+s (4.5.15)

Es wird angenommen, dass die universelle Approxamseigenschaft sicherstellt, dass
le|, < & auf einem abgeschlossenen Gelidetgilt, das definiert ist geman:

D, :{X| ||X||2 < bx} (4.5.16)
Dabei muss gewahrleistet sein, dass die vom Syatesgeflhrten Zustandstrajektorien im-
mer innerhalb der durch, gegebenen Schranke sind. In diesem Zusammenhadgls
Normbetrachtungen und Schranken in Anhang C vorneieeg, da die Forderung, dass
IX|, <b,, nur dann eingehalten werden kann, wenn die Tititven, aus denen sick zu-
sammensetzt, ausreichend klein sind.

Mit den aktuellen Netzgewichteﬁ{ und W ergibt sich damit ein nicht kompensierter Rest-
fehler von:

A=V, = W*TG(V*TX)+8 ~WTe(V %)= W*To(v*Ti)—\fvTc(VTi)+s (4.5.17)

Die Untersuchung dieses Restfehlers ist flr daseweNorgehen von zentraler Bedeutung.
Hierzu wird zunachst das neuronale Netz in eingrloFeeihe um die aktuellen Gewichte
entwickelt. Diese Reihe wird nach dem linearen @hdgebrochen, anschlieend wird der
Netzausgang fir die optimalen Gewichte mit Hilfesdir Reihe bestimmt:

0o(2)

c(V*Tx):c(VTx)+—

° v’ —\7)Tx+o[(v* —V)Tx}z =6+6'V'x+0(V'x[ (4.5.18)

z=V'x
Fur den durch die Linearisierung entstandenen Fefitedamit:

o[Vxf =[¢" -6]-6' V"% (45.19)
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Mit Hilfe dieser Betrachtungen lasst sich die Dyiilages Restfehlers umformen [88]:
A-v, =W'6 -W'6+e
=W'e -W'§+e+ (W*T& - W*Ta)
=W 6-We+W 6 -W 'G+g

e —

=We+W g +e+(Ws-W'5)

=W6+We+W 6-W'g+e

=

=W'6+WTe+WT5+e

=W+ Wla 0%+ 00 R [+ W s 07+ 00T |+ 6

=WT6+WT6' IV X+ W6  [V'X [W + (W* - W)]T O(\~/T‘)2 +g

=We+W'e' WV x+ W& ffv' V) x+ W o[UTxf +e

=W6+ W6 IV X+ W' V'x-W'6' %+ W O[V) +e

W6 -W'8 VX + W' [WTG'B/ x+wolV'x )]+s

=W (6-&' 00" )+WT0’ V' +|W's v x + W o[V k) s]

= WT( -6’ D?Ti)+ W6 VX +w (4.5.20)
Das Endergebnis der Umformungen lautet:

A=V =W (6 -6'00"x)+ W &' V"X +w (4521)

mit w=W& v g+ W OVRf +¢ (45.22)

Damit ergibt sich abschlie3end fur die Fehlerdyrkad@s adaptiven Systems:
7= A +b W (5-6'0TR)+ W Wk -v, +w] (4.5.23)
Der Termw wird im weiteren Verlauf als Storterm angesehesr, mach oben beschrankt

werden kann. Die Herleitung der zugehérigen ob&emankew ist dem Anhang C zu ent-
nehmen.

4.5.3 Schliel3liche Beschranktheit des Fehlervektors unded Netzgewichte

Zum Nachweis der Stabilitdt des Systems muss gezeiglen, dass die Netzgewichte sowie
der Regelfehler beschréankt bleiben. Dies wird ineinung an [89] anhand der direkten Me-
thode von Lyapunov ([39], [62], [72], [79], [B7]L89], [156]) gezeigt.

Als positiv definite Lyapunov-Kandidatenfunktionrdigewahlt:

V=21 P+ L Spuf W)+ S spufV ) (4524)
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Die positiv definite und symmetrische MatriR. erfullt dabei die Lyapunov-Gleichung
ALP.+P.A_=-Q., wobei A, die Systemmatrix der Fehlerdynamik u@L wiederum
eine symmetrische, positiv definite Matrix ist.

Als Voraussetzung fur Stabilitdt bzw. Beschranktlagr betrachteten dynamischen Grol3en
nach Lyapunov muss die Zeitableitung der Kandidatektion negativ definit bzw. negativ
semi-definit sein. Die Ableitung voy lautet:

S 1 .

= SH Per+Su Pei+

1 ~ et 1 VAR VY

ESpu wW'T, W +§Spu W' T, W[+ (4.5.25)
1 ST, 1 T -7

ESpu VI,V +§Spu VI,V

A _~

Da W=W'-W bzw. V=V' -V, gilt W=-W und V=-V, und daT, =T bzw.
r, =Ty, symmetrische Matrizen sind, gilt:

Einsetzen der Fehlerdynamik und der Lerngesetzbtergi

o1 1

v :E[AEX-'_bE |:GA_Vad -V )]T PEX+EXTPE[AEX+bE EGA_Vad -V )]
- spufW Ty, 6 -6V )T - A, w (4.5.27)
-spufVTyr, (kW - A, 0]

% :%XT [ﬁA-I;PE +PEAE]&+XTPEbE |:GA_Vad _Vr)
- SpufW" 5 -6V ") - ALlE], W oW} (45.28)
- spufVT XLWT B~ A 1], VT 9}

Unter Verwendung der Lyapunov-GleichumgLP. +P.A_. =-Q., des Ausdrucks (4.5.21)
fur A-v,, sowie von (4.5.3) iy, lautetV :

—¢ 0k, +k,, EG‘ZHF +Z*)][@T (4.5.29)
- SpufW" -4V "x)}+ A, SpufW” v}
- spufVT XQWT &'}+ A1), SpufvT )
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Weiteres Umgruppieren ergibt:

v=Lrou-ch, el 7
+G W™ 5 -8V )~ SpufW" s -V 7x)a (4.5.30)
FCWTE VTR -SpufVT X WT )
+4T + A fe], (SpufW W} + A ], cspufV” ¥

Fur zwei Spaltenvektorea und b gilt der Zusammenhang'b = Spw{b @T}. Diese Kennt-
nis kann auf obige Gleichung angewandt werden:

V=-trou-ttho k], +7

+ EbW 5-6'V7x)|- SDU{[WT[ﬁG &'V'X )] } 4.5.31
AR e Taitie Lo

+4T -+ A, (SpufW W} + A e, cspufV” ¥

Dies vereinfacht die Zeitableitung der Lyapunovion signifikant, da die Terme des
Lerngesetzes sich grof3tenteils mit denen der Fiymlamik kirzen. Ein noch kompakterer
Ausdruck ergibt sich unter Verwendung von (4.5.4):

V= —%XTQEX—CE{KO +K,q [ﬂ\zHF +Z*)]B1T +gw+ ALK, SpufZ” 2} (45.32)

Um den Bereich zu bestimmen, in dé/ streng negativ ist, werden Normabschétzungen
angewandt und Ergebnisse fur Schranken aus Anhamg&vandt:

<L) ~kall ka2, +Z S+l -2 ) (2], -Z)  (as38)

Die AusdriickeA(s) bzw. A(s) bezeichnen dabei den kleinsten bzw. gréRten Eigender
jeweils betrachteten Matrixg(+) bzw. (+) stellt die analoge Aussage fiir Singularwerte dar.

Aus der Definition der gefilterten Fehlergroe y'P.B. folgt:
Q(PEBE)I:H}XHZSQSﬁ(PEBE)[”}XHZ (4.5.34)

Mit dieser Aussage sowie der Schrarikeaus Anhang C kann die Normabschatzung\fur
weiter umgeformt werden. Es gilt &hnlich zu [22]:

ve-Li )M_kro @ (P8 ) + o, + o 2] +e, 2] ), o8 ),
—krltﬁ‘zu +z *(PB. ) A[WZH (ﬂz” —z) & (PeB. )],

(4.5.35)
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Dieser Ausdruck wird umgruppiert:

v<——/1( &)Ul — k.o @& (PeB e )
[(c4+c5 qyzu -ai2] (2] -2 |z (rs )i, (45.36)

o], wrmo) e, -2 Jaemo

Daz=2Z -Z gilt HZHF <|z

_ +Z", so dass sich die letzte Zeile weiter vereinfadbsst:

ve{2aQc) ks @Z(PEBE)} b

_P] Wz -2d2] Z -c,-c 2] } (PeB. ), (45.37)
e 200 ], -2en

Schliel3lich ergibt sich:

+

V< —FA(QE)+ Keo m_fz(PEBE)} O

27

G

[ [q]zu —(Az +c, EWZH 04} @ (PeB. ), (4.5.38)

e w8k, o s 7] o7

Aus Ubersichtlichkeitsgrinden werden die Ersatzgni® , c, und ¢, gewahlt. Es gilt:

~

Vs—c, Il - B, + o 2]+ 27 )i’ (45.39)

wobei

& =2 Q) +ko @°(PeBe)

[ [q]zu -+ [WZH —c@ @ (P.B.) (4.5.40)

Cy =G W(PEBE)_krllj_T (PEBE)

Der Designparametek,; kann hier so gewahlt werden, dags<0. So ergibt sich:

cg:CGW(PEBE)—k,lm_fz(PEBE)éo = k, Ggﬂ (4.5.41)

g (PEBE)
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Die Moglichkeit, Uberk,; ein negatives Vorzeichen vogy sicherzustellen, verdeutlicht zu-
sammen mit der Rolle vok,,, das den irjly|, quadratischen Term vergroBert, den Einfluss
des robustifizierenden Anteilg, an der Pseudosteuergréf3e. Beide tragen dazudssi,ad
einem gewissefly|, die Zeitableitung/ negativ wird.

Damit gilt V < (e, tyl, +c) i, (4.5.42)

Die ForderungV < Qst folglich immer erfiillt, wenn:

[, >

&‘ (4.5.43)
c,

Es sind also sowohl der Fehlervektprals auch die Abweichungen der neuronalen Netzge-
wichte V und W gemaR der Definition in Anhang B schlieRlich besokt, da die Anforde-
rungen des Satzes zum Nachweis der schliel3licheohB@nktheit bei autonomen Lyapunov-
Funktionen erfillt sind.
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Kapitel 5

Regelungskonzept flr die
Referenzkonfiguration

5.1 Uberblick und grundlegende Strategie

Ziel dieses Kapitels ist es, die dargestellten tiigschen Grundlagen zur dynamischen Inver-
sion, dem Pseudo-Control Hedging und zur Erweitges Ansatzes um ein adaptives Glied
auf dasUFT anzuwenden, um ein Flugregelungssystem zu entwerfd umzusetzen, das es
der betrachteten Flugzeugkonfiguration ermégliehitonom vorgegebenen Bahnen zu fol-
gen.

Dazu sind zunachst die Anforderungen an das Regsedystem zu definieren, vor deren Hin-
tergrund anschlieRend mogliche Losungsansétze tédiskund geeignete Alternativen unter
Angabe von Begrindungen ausgewahlt werden.

5.1.1 Regelungsziele

In diesem Abschnitt werden die unterschiedlichezlezund Anforderungen definiert, die das
zu entwerfende Regelungssystem fur d&3 erfiillen soll bzw. die zu bericksichtigen sind.

* Autonome Bahnfolge:Das geregelte System soll in der Lage sein, ohaaeBtingaben
von auf3en und unter ausschlief3licher Verwendunghderzur Verfigung stehenden Sen-
sorik, Trajektorien zu folgen, die in Form von Weggten und Abschnittsgeschwindigkei-
ten vorgegeben werden. Die Wegpunkte sind dabdtomm von Positionskoordinaten
(Kartenposition und Sollhdhe) vorzugeben. Die Sdtthwindigkeit zwischen zwei Weg-
punkten soll im Rahmen der physikalischen Moglictereder Konfiguration frei vorgeb-
bar sein.

» Optimierungsziele fur das Verhalten des geschlossen RegelkreisesDa es sich um
ein unbemanntes Fluggerat handelt, das seine Aeffigabtonom erfullen soll, unterschei-
den sich die Ziele bei der Reglerauslegung deutiaaih denen bemannter Systeme. So ist
es etwa nicht sinnvoll, das Regelungssystem aukEdibaltung von Flugeigenschaftsan-
forderungen bemannter Flugzeuge auszulegen. Viels@len die zur Verfigung stehen-
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den Freiheitsgrade beim Entwurf dazu genutzt werdendie physikalischen Mdglichkei-
ten der Flugzeugkonfiguration bestmdoglich auszwentz.h. eine groRtmagliche Ubertra-
gungsbandbreite im dynamischen Verhalten zwischem kkbmmandierten Bahngré3en
und der Flugzeugreaktion herzustellen. Ein weit€@psmierungsziel ist die Fihrungsge-
nauigkeit, d.h. sowohl die Sollbahn als auch diegggebenen Abschnittsfluggeschwin-
digkeiten sollen optimal eingehalten werden.

» Einhaltung von Betriebsgrenzen: Das geregelte Fluggerat soll selbstandig soweit als
maoglich relevante Betriebsgrenzen einhalten. Saust einen bereits bei der Erzeugung
der Solltrajektorie aus den vorgegebenen Wegpunkteh Abschnittsgeschwindigkeiten
eine prinzipielle Uberprifung der Fliegbarkeit ®ahn erforderlich. Diese erfolgt basie-
rend auf der Annahme einer ruhigen Atmosphére sawiter Verwendung stationarer
Flugleistungsdaten. Neben der geometrischen Pridendfdindernisfreiheit der Solltrajek-
torie ist dem Beschleunigungs- sowie dem Steignkv&rmogen der Konfiguration, wel-
che im Wesentlichen durch die Leistung des Antggbtems festgelegt sind, ebenso
Rechnung zu tragen wie den maximalen Bahnkrimmuyrdjerdurch Auftriebs- und Fes-
tigkeitsgrenzen vorgegeben sind. Zum anderen sollRegler wahrend des Fluges eine
Einhaltung der Betriebsgrenzen beziglich der GréBestellwinkel, Lastvielfache und
Mindestgeschwindigkeit unter den aktuell gegebedergebungsbedingungen sicherstel-
len.

» Handlungsautonomie und FehlerbehebungbDa auch in Ausfallsituationen kein Pilot im
Flugzeug oder auf dem Boden zur Verfigung stehtkemke gesonderten Algorithmen zur
aktiven ldentifikation und Isolation von Fehler-duAusfallsituationen vorgesehen sind,
soll das Regelungssystem eine moglichst hohe Riobitisiegentber Modell- und Parame-
terunsicherheiten aufweisen, die einen partiellesfall des Steuerungssystems sowie eine
schadigungsbedingte Verénderung der aerodynamisghénder Antriebscharakteristika
des Fluggerates mit abdeckt. Natirlich ist die Mafsche Steuer- und Fliegbarkeit des
degradierten Systems eine unabdingbare Vorausgetzun

» Kurvenkoordination: Da es sich um ein unbemanntes Fluggerat handett, die Schie-
bewinkelfreiheit der Scheinlotbedingung als Kriteni zur Kurvenkoordination vorgezo-
gen, weil die saubereren Anstrombedingungen imebeliieien Fall eine héhere Effizienz
und geringfugig bessere Flugleistungen zulassen.

* Rechnerauslastung und ZulassungDa es sich um einen kleinen, unbemannten Erpro-
bungstrager handelt, der aufgrund seines niedrigewichts keiner behdrdlichen Zulas-
sung bedarf, ist eine grofRere Freiheit beziugliaghWahl der bordseitigen Rechnerhard-
ware gegeben. Zur Erfullung der Regelungsaufgaliemt slaher ein Rechner mit dem
Leistungsstand gegenwartiger PC-Hardware zur VarfggDiese Feststellung ist eben-
falls von unmittelbarer Bedeutung fur die Ausleguies Regelungssystems, da die zur
Verfigung stehende Rechenleistung komplexe Regeltighen und einen quasikonti-
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nuerlichen Betrieb bei hohen Abtastraten erlauhircB die Zulassungsfreiheit kénnen
ferner moderne Methoden zur Untersuchung der &titbdes nichtlinearen Gesamtsys-
tems sowie zum Nachweis der schlie3lichen Besclinaitkdynamischer Systemgrofen
anstelle klassischer Zulassungsanforderungen hezaggn werden. Herkémmliche Stabi-
litats- und Robustheitsmal3e sind auf das betracl@esamtsystem nur bedingt anwend-
bar. Dass die gewdahlten Ansatze zur Stabilitdtsbdumg dennoch zukunftstrachtig und
praxisrelevant sind, zeigt sich an deren VerwendogigFlugversuchen unbemannter Er-
probungstrager héheren Fluggewichts, wie aus [h@][@35] ersichtlich wird. Langerfris-
tig ist davon auszugehen, dass alternative Methdéerstabilitatsuntersuchung in puncto
Aussagekraft und Zuverlassigkeit als aquivalendern klassischen anzusehen sind.

In den néachsten Abschnitten werden unterschiedliéiseingsalternativen fur Teilaspekte des
Regelungssystems vor dem Hintergrund der gestefitéarderungen gegentbergestellt und
auf ihre Vor- und Nachteile hin untersucht. ScHi@f3wird eine begriindete Auswahl getrof-
fen.

Zur Motivation, einen nichtlinearen, adaptiven Raggsansatz anstelle eines klassischen,
linearen Regelungssystems zu wahlen, sei auf Kapiteverwiesen. Dort ist die grundsatzli-
che Entscheidung fir die um ein adaptives Glieceéente nichtlineare dynamische Inversion
ausfuhrlich begriindet. Der Diskussionsschwerpuikidie im Folgenden dargestellten Fra-
gestellungen liegt vielmehr auf Einzelaspekten ihallh des Regelungsansatzes.

5.1.2 Bahnregelung:
Lineare Konzepte TECS/ THCYS) kontra nichtlineare Inversion

Wahrend fur die inneren Reglerschleifen die Walgunsten der dynamischen Inversion be-
reits getroffen wurde, stellt sich die Frage, ochdem die Freiheitsgrade der inneren Reg-
lerschleifen bereits durch die Inversionsregler guitkoppelt werden kdnnen, fir die Bahn-

fuhrung ein lineares Regelungskonzept ausreichand i

Einen attraktiven Ansatz fur eine lineare Bahnregglstellen dabei in der Langsbewegung
das Total Energy Control SysteHCS und in der Seitenbewegung das zugehdérige Pendant,
das Total Heading Control SystemHCS, dar. Ausfiihrliche Informationen zu den im We-
sentlichen von A. A. Lambregts entwickelten RegghstrategieMECSund THCSsind in

[14], [31], [80], [81], [82], [83], [84], [85], und129] zu finden.

Beim TECSwerden im Vergleich zur klassischen Bahnregeluhggbahnwinkel und Ge-
schwindigkeit nicht getrennt geregelt. Vielmehrdviter Kopplung der beiden Freiheitsgrade
V und y Rechnung getragen, so dass ein gegenseitiges pék@éminzelner Reglerkanale
fur die Vortriebs- und die Flugbahnregelung verrereeverden kann.

GemaR [84] werden dazu die Abweichungen in deriipelzen Gesamtenergieflussraii,
und in der Energieverteilungsral, als eigentliche RegelgréRen herangezogen. Dieebeid
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Raten lassen sich aus den Regelabweichungeny. —y und V. =V, -V berechnen ge-
maf:

Ee =)t +EE D =V +— (5.1.1)

Als zugeordnete SteuergroRen werden das Triebwerk'eranderung der Totalenergiefluss-
rate sowie das Hohenruder als energiekonservatiedgeiler zwischen kinetischer und poten-
zieller Energie eingesetzt. Die Regelung der EgséaffenE_. und D_. soll es gestatten, eine
madglichst gute Entkopplung der Geschwindigkeitsa der Bahndynamik zu erzielen, so dass
bei kommandierten Verdnderungen der GeschwindiglaitBahnwinkel bzw. bei komman-
dierten Bahnanderungen die Fluggeschwindigkeitijswmverandert bleibt.

Abbildung 5.1 zeigt den prinzipiellen Aufbau dEECSKernbestandteiles in Anlehnung an
[84].

Ve +_: TS> Schubregler H— Ok ¢
y
Y,
g
VEC +_: OC: Lageregler >/]
TECS - Kern Innere Schleifen

Abbildung 5.1: Prinzipieller Aufbau des TECS - Kernreglers

Der klassisch ECSKern kommandiert nicht unmittelbar einen H6henradseschlag, son-
dern einen Nicklagewinke®., der dann von den inneren Reglerschleifen in é@hdtruder-
kommando umgesetzt wird. Ebenso ist flr den Trieksaveig ein Schubregler erforderlich,
der eine kommandierte Schubkraft in eine adaquate Schubhebelstellung umsetzt.

Die grundsatzlichen Regelgesetze 4E€SKerns lauten:

< . . .
AFryc =mig TSW" (VC +VEC]‘[V+%J ~Kwe Eﬁy%j (5.1.2)

ESC Es Es
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K . . .
AO. = 2 [_yc +V_C]_(_V+XJ ~Kyp [E_y-"!] (5.1.3)
S g g g

Hierbei sindK,,,, und K, integrale RuckfuhrverstarkungeHy,,, und K, . proportionale
Verstarkungsfaktoren. Eine Besonderheit stellereddie proportionalen Rickfiihrungen dar,
da keine Regelabweichungen, sondern die Absolugwen Energiefluss- und Energievertei-
lungsrate E, und D, zuriickgefiihrt werden. Hierdurch lasst sich jeweilse zusétzliche
Nullstelle im Energiefluss- bzw. —verteilungszwegrmeiden.

Fur die nahere Struktur varECSundTHCSsei auf die oben genannten Quellen verwiesen.

Eine Verwendung vomECSin Kombination mit dynamischer Inversion wird vafem auch
durch die erfolgreiche Anwendung im realen Fluguehsbei automatischen Landeanfliigen
nahegelegt ([90], [91]). Daher wurden im RahmerseliéArbeit Untersuchungen zur Eignung
von TECS/ THCSfur die Anwendung auf dd$FT durchgefuhrt.

Aus der oben dargestellten Tatsache, das3d&sSeinen NicklagewinkeP bzw. dasTHCS

in Analogie einen Hangewinkeb als Eingangsgrof3e fur die inneren Reglerschidifan-
mandiert, folgt, dass die Eulerwinkel zur Inversaer Lagedynamik verwendet werden mus-
sen, wie auch in [90] und [91] geschehen. Dieseg®¥lensweise bringt jedoch erhebliche
Nachteile mit sich, wie in 5.1.3 gezeigt werdendwir

In [80] wird angegeben, dass bei Bahnanderungen Eumelen der gewlnschten Entkopp-
lung zwischerV und y das Ubertragungsverhalten von der kommandiertekldge ©. auf
die tatsachliche Nicklag® abhangig von der Triebwerksdynan&w(s) ausgelegt werden
muss. Es gilt:

(i(a)jyc ) [“g_::E\%[B] Gml_[g@rw(s) (5.1.4)

Der Index0 bezeichnet dabei den betrachteten Referenzflugzds die Bezugsfligelfache.
Diese Auslegung steht im Widerspruch zu den Anfandgen einer hochstmoglichen Uber-
tragungsbandbreite und Agilitat beim betrachteténgderat, da infolge der langsamen
TriebwerksdynamikGrW(s) die Reaktion des geregelten Systems in der Nida&finstlich
verzogert und damit die erreichbare Ubertragungdiiaite weit unter ihren konfigurations-
bedingt mdglichen Wert abgesenkt wird. So ist eslthus zulassig, dass daBT kurzzeitig
vom Geschwindigkeitsvorgabewert abweicht, wenn &@abénwinkeldnderung kommandiert
wird, die schneller ist als der Aufbau der zur Vigting stehenden Schubkraft.

Dariiber hinaus handelt es sich BECSund THCSum ein lineares Verfahren, das Anderun-
gen in den Steuergréf3en bei Abweichungen von dilneSchleunigung bzw. dem Sollflug-
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bahnwinkel kommandiert. Stationare Trimmanteiledeer nicht explizit zu den Steuergrof3en
addiert, sondern uber Integration der Regelabweigbn erzeugt. Dieses Verfahren verrin-
gert weiter die erreichbare Bandbreite des Systenas fihrt zu grél3eren transienten Re-
gelabweichungen bei Mandvern mit hoherer Agilil2gér Veranderung des Luftwiderstandes
infolge gednderter Anstellwinkel bei Steig- odemi®liug bzw. bei Geschwindigkeitsanderun-
gen wird demnach rein Uber integrale RickfihrunghRang getragen, nicht aber im Vor-
wartszweig.

Weitere durch Integration zu kompensierende Regedathungen ergeben sich durch die
Verwendung linearer Naherungsbeziehungen. So wi elie der Herleitung deSECS
Gesetzes zugrunde gelegte Steiggeschwindigkeihmi 0y angenahert. Es wird nicht der
reale, nichtlineare ZusammenhangV [$iny herangezogen.

Zusammenfassend lasst sich Uber a€ Sfeststellen, dass es, wie mehrfach durch Flugver-
suche bewiesen ([14], [90], [91]), sehr gut furiltwWerkehrsflugzeuge geeignet ist. Diese
Art von Flugzeugen erfordert nur eine relativ ggerlJbertragungsbandbreite. Die gefloge-
nen Flugbahnwinkel bewegen sich ebenfalls nur merai engen Bereich, so dass der lineare
Ansatz und das Erzeugen der stationédren Trimmviige Fehlerintegration sinnvolle Ansat-
ze darstellen.

Sollen agilere Mandver mit einem grol3eren BereinhFugbahnwinkeln und vor allem
schnelleren Anderungsraten geflogen werden, soistraieh TECSaufgrund der bisher dar-
gestellten Eigenschaften als zu reaktionstrage.eAldin entstehen bei transienten Flugbe-
dingungen vermeidbare zusétzliche RegelabweichurigarbeiTECSund analog dazu bei
THCSdie Eulerwinkel als Steuergrof3en fur die inneraglBrschleifen auftreten, zieht die
Verwendung von beiden darlber hinaus die Problemcé sich, die bei agilen Mandvern im
Zusammenhang mit der Eulerwinkelinversion auftrei@ese Aspekte werden in Abschnitt
5.1.3 getrennt angesprochen.

Die Verwendung der nichtlinearen dynamischen Ineargur Regelung der Bahndynamik
durch Inversion der Punktmassenbewegungsgleichungeden Freiheitsgrade¥ , y und

x hingegen weist keinen der bisher genannten Naeldaf, da sdmtliche tUber die Konfigu-

ration bekannten Eigenschaften zur Regelung heragge werden kénnen. Dies gilt zum
Beispiel fur die Widerstandsanderungen bei Gesadtighkeits- und Bahnwinkelvariationen,

die fur stationare Trimmzustande erforderlichenuStausschlage oder fur Nichtlinearitaten
im Verlauf des Auftriebsbeiwerts Uber dem Anstetikel. Aul3erdem lasst die Inversion der
Bahndynamik freie Wahl bei den Kommandogrof3en fé@rnmheren Reglerschleifen. Die vol-

le Bertuicksichtigung der Kopplungen zwischen Langsd Seitenbewegung durch den nicht-
linearen Ansatz ermdglicht dartiber hinaus auchkbeiplexen dreidimensionalen Trajekto-
rien mit hohen Bahnkrimmungen und schnell wechselridrimmungsebenen eine exakte
und koordinierte Bahnfolge. Daher ist die nichtire dynamische Inversion der Bahndyna-
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mik das Regelungsverfahren der Wahl. Die genaugéfmnsweise wird in Kapitel 5.2 be-
schrieben.

Zusétzlich wurde noch ein€ECSnahe Zwischenlésung naher betrachtet. Es hanaé#lt s
hierbei um die lineare Inversion der Punktmasseanyk, die hier anhand der Langsbewe-
gung kurz vorgestellt werden soll. Betrachtet wardezu die Punktmassenbewegungsglei-
chungen bei verschwindender Seitenbewegung, d.h3beu=0. Sie lauten:
V:M—gﬁkiny y:i—gm:osy (5.1.5)
my V

Hierbei wurden die vereinfachenden Annahmen getmftlass die Triebwerkskraft in Rich-
tung der Fluggeschwindigkeit wirkt und dass die 8gphare in Ruhe ist. Die Ausdricke fur

Auftrieb und Widerstand heil3en:
_ 1 2 - 1 2
A—EQW [BIC, W—EH)W [BIC,, (5.1.6)

Linearisiert man dieses nichtlineare Modell um sirs¢ationaren Betriebspunk,, y,, so
ergibt sich das lineare Zustandsraummodet|A X + B [

(Cu)s -0 Cr 1
. _2 0 El_ g — g—a _
[d‘/} — (CA)O Vo [Ed\/} + (gA)O m [E oa } (5.1.7)
5y _»9 9 5y g Aa 0 d:TW
T | VOZ VO IJ/O T ‘VO %a)o | T
A B

mit den SteuergroBen Anstellwinkelanderudg und Schubanderungr,, . Dieses lineare
System entspricht der einfachen Phygoidn&herunglenicharakteristischen Gleichung:

sz+2iﬁ(cwf)°&+2[ﬁJ =0 (5.1.8)
Vo G Y

Fur naturliche Frequenz und Dampfung ergibt siahita

_ g _ (va)o
@S2 o, )

Lost man das System nach den Steuergrof3en aulf, rednd

o VoG Gl

. -2
oo N
F P R P
Fry m mm/ogc\ﬂ oy - % gD’o oy
Caa v ‘ Vo Vo

Al b
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Das Ergebnis ist das invertierte Modell der Punlsseadynamik mit dem Pseudosteuergro-
Benvektorv=[d7 JV]T. Oben stehende Gleichung entspricht der Form4#)2namlich
u=A" —b]. Soll in Analogie zuTECSder Nicklagewinkel® als Steuergrof3e verwendet
werden, so ist lediglich die Ersetzumy = -9y in der Gleichung (5.1.7) vorzunehmen.
Dabei ist zu beachten, dass die @jit multiplizierten Terme anschlieBend aus der Steaerm
rix B in die SystemmatriA vorzuziehen sind.

Die SteuergroRe@a steuert wie beinTECSdie Verteilung des Energieflusses in kinetische
und potenzielle Energie, wahrem¥,, den dem System zugefiihrten Energiestrom darstellt.
Im Gegensatz zWECS das rein energiekonservative Anteile beriicksiythenthélt der An-
satz (5.1.10) auch die durch den Luftwiderstanddrgierufenen dissipativen Anteile, so dass
der Notwendigkeit von Energieflussanderungen irdolier Veranderung des dissipierten
Energiestromes bei Geschwindigkeits- und Bahnwim@trungen Rechnung getragen wird.

Um die Leistungsfahigkeit des Ansatzes zu untemsoctvurden Simulationen durchgefihrt,

bei denen die lineare Inverse mit einem nichtlieaaPunktmassenmodell gekoppelt wurde.
Dabei wurden keine Ruickfiihrungen geschlossen, soneeiglich die Ubertragung des kom-

mandierten Wertes tber den Vorwéartszweig betracFi@t das Ubertragungsverhalten der
Steuergrof3en gilt bei diesen Versucleer a. und T =T, . Die Verlaufe der Vorgabegrofzen

werden mittels eines Referenzmodells erster Ordenngugt.

Abbildung 5.2 zeigt die Reaktion des nichtlineaRemktmassenmodells mit der vorgeschal-
teten linearen Inverse auf ein blockformiges Fligtveinkelkommando. Die Zeitkonstante
des Referenzmodells erster Ordnung wurde dab@&izus gewahlt.

Far die Auswertung der Simulation ist es wichtighmachten, dass es sich um eine Steuerung
handelt, d.h. dass keine Ruckfuhrung der Regelathwag aktiv ist. Es zeigt sich, dass die
Zeitableitung des Flugbahnwinkels dem Vorgabewest @em Referenzmodell sehr gut, mit
einem Restfehler von unter 0/ folgt, was einem maximalen relativen Fehler viwae2%
entspricht. Es fallt jedoch auch auf, dass sich ébtwngen in der Langsbeschleuniging
ergeben. So weicht die Beschleunigung mit Maximeteve von —16 m/s* sehr deutlich
vom Vorgabewert vord m/s* ab. Dies fiihrt dazu, dass auch die Geschwindighelitbar
gegenuber der Trimmgeschwindigkeit abféllt, so dessh dem Blockeingang die Geschwin-
digkeit um etwaAV = -16 m/s geringer ist als zu Beginn des Mandvers.

Die kleinen Abweichungen in der Flugbahnanderurtgsyaintegrieren sich ebenfalls tber
einen relativ kurzen Zeitraum zu einer sichtbardswéichung vom kommandierten Flug-
bahnwinkel auf.

Die Ursache fur das Auftreten der Abweichungentliegler Verwendung einer linearen Ap-
proximation fir die Inversion der Dynamik. So walge Veranderung des Staudrucks bei ei-
ner Geschwindigkeitsdnderung uV =V, -V, im linearen Modell durch den Term
AG,, = p[S[(}\/l IV, —VOZ) angenahert, wahrend der reale \\aijt= p[SEﬁx/f —VOZ) betragt.
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t[s]

t[s]

t[s]

t[s]
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Abbildung 5.2: Flugbahnwinkelsprung - nichtlinearesPunktmassenmodell und lineare Inverse

Ebenso verandert sich der Widerstandsbeiwert b&iaAme einer einfachen Aerodynamik

20 TCu, [or Dei

A=C

und C

2
A

a, —a, im linearen Fall um

Cuo +KIT

mit symmetrischer quadratischer Polare 1@

einer Anstellwinkelanderunga
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AC, i =Cy, [qal_ao):ZDkEGCA)o €y [Gal_a()) (5.1.11)

wahrend die tatséchliche Widerstandsbeiwertsanderun
AC,, = 2K[{C,), [T,, Ha, - a,)+kTZ, da? - a?) (5.1.12)

betragt. Ferner wird fiir die Anderung der Richtwleg Schwerkraftvektors im linearen Fall
ebenfalls eine Naherung verwendet, wahrend im Imeatren Fall den tatsachlichen Gege-
benheiten Rechnung getragen wird. Auch wenn di¢eFe&lativ klein sind, fihren sie den-
noch aufgrund der zeitlichen Integration zu héhekbweichungen der Zustandsgré3en. Des
Weiteren zeigt sich, wie im dargestellten Fall mekys bei agileren Mandévern, die grol3ere
Anstellwinkelanderungen erfordern, in der Anfangg&ten eine deutliche Abweichung vom
Sollwert.

Wird ein nichtlineares Punktmassenmodell invertisotreduzieren sich die auftretenden Feh-
ler wesentlich. Da der Rechen- und Speicheraufwéanein nichtlineares Inversionsmodell
fur die Punktmassendynamik nur unwesentlich hésieals fur das lineare System, wird die
Entscheidung, auch in der Bahnflihrungsschleife reamtlineares Modell heranzuziehen,
noch einmal untermauert.

Die dargestellte, exemplarische Betrachtung hét sic an der Langsbewegung orientiert. Es
kann jedoch einfach gezeigt werden, dass die detreh Aussagen analog fir die Seitenbe-
wegung gelten, insbesondere, da bei Kurven miteggif3Schraglagen deutliche Kopplungs-
effekte zwischen den beiden Bewegungsformen aeftret

5.1.3 Lageregelung:
Eulerwinkel kontra Bahnanstell-, Schiebe- und Hangewikel

Dieser Abschnitt befasst sich mit der Auswahl geeigr Alternativen fur die mittlere Regler-
schleife. Wahrend die innerste Schleife zur Regelder korperfesten Drehraten dient, ist es
die Aufgabe der Bahnfuhrungsschleife, die Flugbahkel sowie die Fluggeschwindigkeit
zu regeln. Zwischen diesen beiden Schleifen igigadhoch ein weiterer Regelkreis erforder-
lich fir dessen Eingangsgrof3en unterschiedliche ligtidgeiten zur Verfigung stehen. Die
Verwendung der korperfesten Drehratpn g und r als virtuelle Steuergrof3en ist wegen der
soeben dargelegten Schleifenaufteilung bereitgdésgt.

Grundsatzlich stehen zwei Alternativen fur die Rgg#ien der mittleren Schleife zur Aus-
wahl. Es sind dies zum einen die Eulerwinke] © und W, die laut Anhang D die Lage des
korperfesten Koordinatensysteringegeniber dem erdlotfesten Koordinatensygjespezifi-
zieren, und zum anderen der Bahnanstellwinkgl der Bahnschiebewinke, und der
Bahnhangewinkely, , die die Lage des korperfesten Koordinatensystegeggentiber dem
Bahnachsenkreugz festlegen (siehe ebenfalls Anhang D). AuRerdemasstoch mdglich an-
stelle der kinematischen Winket,, B, und y, die korrespondierenden Winkel zwischen
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dem korperfesten Achsenkretiznd dem aerodynamischen Achsenkraunamlich a und

£ in Kombination mit dem Flugwindhangewinkgl,, zu verwenden. Bei ruhiger Atmospha-
re gilt dabeia, =a, B = und . = ,. Unterschiede treten nur bei Wind und Turbulenz
auf. Dennoch ist es wichtig, die beiden Alternatiags getrennte Anséatze zu betrachten.

Eulerwinkelinversion, relativer Grad eins

Der Zusammenhang zwischen den ersten ZeitableitudgeEulerwinkel und den kérperfes-
ten Drehraten kann direkt der Gleichung (2.3.14)@mmen werden:

Pe ®-Y3Eino
d. | =| ©osd+Y Eind [tosd (5.1.13)
e ], |~©Bin®+WtosPtosO |

Dabei istv=[d> S] LP]T der vorzugebende Pseudosteuergrol3envektor. Digafgsgro-
Ren der Inverse bilden die kommandierten Steueegrdl® die innere Schleife zur Regelung
der kérperfesten Drehratda? ), =[p. q. 1]’

Zur Generierung des SollgroRenverlawts ist ein Referenzmodell erster Ordnung erforder-
lich. Da aus der Sicht der Lageregelungsschlegekdrperfesten Drehraten die Steuergrof3en
darstellen, missen die fir das Pseudo-Control Hgdgi verwendenden Schatzungen fur die
Eulerwinkelanderungsraten aus den aktuellen Drehrpt, g und r berechnet werden. Aus
der Sicht der Lagewinkelschleife besteht die Syelianik in der Ubertragung von den kom-
mandierten auf die tatsachlichen korperfesten @teh alsop. - p, d. - g undr. - r.

Die Gestalt des Referenzmodells und der Fehlerdiknannd anhand der Nicklag® ver-
deutlicht. Fir den Kommandofilter gilt:

: 1
O =[O, -0g) -V, (5.1.14)
TG
Dabei setzt sich das Hedgesigngl, gemaf
Von =Ve ~Ve (5.1.15)

zusammen. Hierbei ist, die aus den aktuell gemessenen, korperfesten &iezhgeschétzte
zeitliche Anderung des Nicklagewinke®. Die Schatzung erfolgt dabei mittels der Glei-
chung (2.3.15). Uber die Zeitkonstarfg kann die Bandbreite des Referenzmodells und da-
mit die Geschwindigkeit der mittleren Reglerscldegewahlt werden. Dabei ist auf eine aus-
reichende Separation der Frequenzskalen zur néwlesen Regelschleife, also der Momen-
tenschleife, zu achten, um Instabilitaten infolge \Kopplungseffekten zu vermeiden. Das
Problem der Bandbreitenseparation bei Systememmitreren Zeitskalen wird an anderer
Stelle aufgegriffen und diskutiert.
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Die Pseudosteuergroftg berechnet sich zu:

1
v, :T_[qec —0,)+ Ko p [0, -0)+K,, [ (0, - O)t (5.1.16)

(€]

Ve ,pi
Vo r

Da die Eulerwinkelinversion auf rein geometriscZersammenhangen beruht und damit kei-
ne grol3en Parameter- und Modellunsicherheiten kEnisiies nicht nétig, diesen Ansatz um
ein adaptives Glied zum Ausgleich der Unsicherinerie erweitern. Um auch ohne adaptives
Glied stationare Fuhrungsgenauigkeit zu erzielamde die Fehlerdynamikriickfihrung um
ein Integralglied erweitert. Mit der Regelabweicbug, =© -0, lautet die Gleichung ftr
die Fehlerdynamik:

& +Kop 8 +Ko, e [t =A (5.1.17)
Leitet man diesen Ausdruck ab, gelangt man zu:

& +Kop By +Ko, B, =A (5.1.18)

Die Gleichungen fir die beiden anderen Eulerwinteelund W konnen analog formuliert
werden.

Eulerwinkelinversion, relativer Grad zwei

Uber die soeben dargestellte Moglichkeit hinausneinauch die mittlere und die innere Reg-
lerschleife zusammengelegt werden. Hierzu wird @leichung (5.1.13) ein weiteres Mal
nach der Zeit abgeleitet:

p 1 0 -sin® o
G| =|0 cosb cosPBEInd (O |+
¢ 0 -sin® cosOosd ||

f (5.1.19)
0 0 0 00 - CcosO
0 -sin® cos@tosP |[[M+|0 O -sinOEIND |[O
0 -cos® -coLEInd 0 0 -sin®[tosP

Bei dieser Vorgehensweise entfallt das Referenzihade Berechung der Pseudosteuergro-
Benv :[p q r']T. Vielmehr werden durch Inversion des DrallsatZ8.02) zunachst die
durch die aerodynamischen Steuerflachen aufzubroeye Momenteninkremente und
schlieRlich die Anderungen der eigentlichen Steussehlage bestimmt, die erforderlich sind,
um die gewunschten Ratenbeschleunigun@en g, und r;, und damit unmittelbar die ge-
forderten zweiten Zeitableitungen der EulerwinketgiRv =|® © L'I'J]T zu erzielen.

Die Inversion der Momentendynamik sowie die Bestimm der Ausschlagsinkremente der
Steuerflachen werden in den Kapiteln 5.2 und 5t&nérlautert.
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Da es sich hierbei um ein System mit einem relati@ad von zwei handelt, ist ein Refe-
renzmodell zweiter Ordnung erforderlich. Fir die&dnung der geschatzten Reaktiorven
fur @, Ound ¥ qilt:

cb 1 sin®dtan® cosPtan®
©|=|0  cosp -sin®
W| [0 sind/cos® cosb/cosO |,

. O O
+

f
[0 cosPtan®@ -sin®tan® P
®Mo  -sin® - cosd ql + (5.1.20)
0 cosP/cos® -sin®/cosO|, | r

f

0 sin®/cogO cos®/cos’ © p
Suifo) 0 0 q
0 sin®tan®/cos® cosPtan®/cosd LT

f

Die Stelldynamik aus der Sicht des betrachtetereRegjses ist durch die Servomotoren zur
Ansteuerung der aerodynamischen Stellflachen degzBlges gegeben. Da die tatsachlichen
Stellflachenausschléage nicht als Messgréf3e zurigarfg stehen, missen sie zur Berechnung
der geschatzten Reaktionen mittels numerischer Modagenahert werden. Hierzu wird der
in Kapitel 2.5.1 zur Streckenmodellierung vorgdtsteAnsatz herangezogen. Die Aktuatoren
werden als System 2. Ordnung mit Raten- und Auagsbkegrenzung gemafR dem durch
(2.5.1) wiedergegebenen Zustandsraummodell angeramAilus den mit Hilfe der Aktuato-
renmodelle und Momentengleichungen geschétzterbé&ﬂhleunigungerﬁ, q und i kon-
nen dann die geschatzten Reaktionen fur die z\deitableitung der Eulerwinkel nach Glei-
chung (5.1.20) bestimmt werden.

Analog zur Eulerwinkelinversion mit einem relativ&rad von eins, werden die zugrunde
liegenden Gleichungen am Beispiel des Nicklagewmk® angegeben. Die Gleichung des
Referenzmodells lautet:

Op =k, O, -0g)-2[0, Bu,, ©y Vs, (5.1.21)

mit dem Hedgesignal

Ven =Ve -V (5.1.22)

Mittels der beiden Parametei, und w,, konnen Dampfung und natlrliche Frequenz des
Referenzmodells gewahlt werden. Fir die Bandbi#teReglerschleife ist dabei vor allem
die natlrliche Frequenay, , ausschlaggebend. Auf einen ausreichenden Abstanaiazirli-
chen Frequenz der Stellservodynamik ist zu achtansich ansonsten aufgrund der Kopp-
lungseffekte Instabilitaten ergeben kénnen.
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Die Pseudosteuergroftg berechnet sich zu:

Ve :wé,o [G@c _OR)_ZWO m@,o EDR + K@,P [GOR _®)+ KO,D : R _6) ( 5.1.23 )

Vo R Ye,pp

Die Bestimmung der Stellgréf3en aus der Sicht dgetegelungsschleife mit einem relativen
Grad von zwei erfolgt, wie angedeutet, unter Vemarg der Inversion der Momentendyna-
mik. Hierbei handelt es sich nicht mehr um einen geometrischen Zusammenhang, viel-
mehr tragen neben dem Tragheitstensor vor allemaeliedynamischen Momentenbeiwerte
zur Drallgleichung (2.3.12) bei. Somit sind hietréehtliche Parameterunsicherheiten zu er-
warten, die eine Erweiterung der Reglerschleifeaimadaptives Glied nahe legen. Da dieses
dann auch fir stationare Genauigkeit sorgt, igtielst erforderlich, die Fehlerdynamikrick-
fuhrung gemaf (5.1.23) um ein Integralglied zu &ewve.

Damit lautet die Gleichung fir die Fehlerdynamik d@em System mit einem relativen Grad
von zwei:

€o T Kop [ T Kop [85 =4 (5.1.24)

Ein Problem stellt die Kurvenkoordination dar. Dui¢erkopplung der Referenzmodelle fur
Hangewinkel und Azimutanderung kann die Scheiniditigung liJ:tanCIJ[ﬁg/\/) erfillt
werden. Dies ist jedoch eine Naherung, die nukiéine Flugbahnwinkely Gultigkeit hat.
Bei groBeren Steig- und Sinkwinkeln verliert diegersdruck aufgrund der zunehmenden
Drehung des Schwerkraftvektors in Richtung der Zkwugfesten xy-Ebene an Genauigkeit.
Eine saubere Berlcksichtigung dieses Effekts igtimer rein mit Eulerwinkeln formulierten
Zwangsbedingung nicht moglich, da bei hdheren Mig&lvinkeln® nicht bekannt ist, ob er
aus einem erhohten Anstellwinkel oder aus dem Flugbahnwinkglresultiert.

Bei einem System mit einem relativen Grad von amiedl sowohl fir den AzimutwinkelW

als auch fur den Hangewinké! ein Kommandofilter zweiter Ordnung benotigt. Dabieid
jeweils der Hangewinkel und dessen Zeitableitungemeinem um eins héheren Ableitungs-
grad des Azimutwinkels abhangig.

In Abbildung 5.3 ist der verkoppelte Kommandofiltem Azimut- und Hangewinkel fir ein
System mit einem relativen Grad von zwei dargedstell

Es qilt:
= arctan% (5.1.25)
g
b= 95 D (5.1.26)

9” +6/ BL‘PR)2



REGELUNGSKONZEPT FUR DIE REFERENZKONFIGURATION 135

Dabei wurde fiir dieb -Gleichung von einer ndherungsweise konstantengeschwindigkeit
ausgegangen. Da aber fur den Hangewinkel eberdf@lzweite Ableitung erforderlich ist,
wird &, Uber ein PT-Glied aus dem vorher berechnet@nerzeugt. Die Zeitkonstanfg, ist
dabei etwa in der GroRRe der Rollzeitkonstante zhlevd Um trotz der zusatzlichen Zeitver-
zbgerung zwischen dem Azimut- und dem Hangewinkdktie- die VorgabegroRe,, kor-
respondiert mitd, und wiirde eigentlich ein Referenzmodell dritted@mg erfordern - sta-
tionare Genauigkeit zu erzielen und den Hangewimkeberadeausflug vollstandig abzubau-
en, wird die Differenz zwischen dem Hangewinkel Beserenzmodells und dem stationéren,
der aktuellen Azimutratél, zugeordneten Hangewinkel (iber den Verstarkungsfaky,
proportional auf die zweite Ableitung des Hangewiskdes Referenzmodells zuriickgefihrt.

Die vollstandige Gleichung fur das Hangewinkelrefeemodell lautet:

g

L‘PRZH(CD arctan—VBPR—CDR —®g [~V (5.1.27)
gz+(\/BPR) |

I—» Vs Y.
W,
W,
V arctanv e
g
V [y W
N 9 R > ->CDR
92+(\/B’PR) .
CDR
o,
V.
®,h v

Abbildung 5.3: Gekoppeltes Referenzmodell zur kinemtischen Kurvenkoordination

Beurteilung der Inversion der Eulerwinkel

Die Verwendung der Eulerwinkel zur Lageregelungtetst dynamischer Inversion wurde
schon erfolgreich in Flugversuchen nachgewieseh],([®0]). Damit sind die beiden oben
dargestellten Ansatze als aussichtsreiche Kandid@tedie Verwendung zur Regelung des
unbemannten Flugzeuges anzusehen. Jedoch wirdaiadiem Hintergrund der an das Sys-
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tem gestellten Anforderungen zeigen, dass einesiwe der Eulerwinkel im gegebenen Fall,
trotz einiger Vorteile, nicht die Methode der Wil

Ein Vorteil bei der Inversion der Eulerwinkel istass die beteiligten RegelgrofRen, also die
Eulerwinkel und deren Ableitungen sowie die korpstén Drehraten, Grof3en sind, die mit
Inertialsensoren mit hoher Abtastrate zuverlassmessen werden kénnen und die daher
hochfrequent und relativ unverrauscht zur Verfugstehen. Dies senkt die Komplexitat und
Anfalligkeit des Ansatzes im Vergleich zur Verwenduwler Uber Strémungsgrof3en definier-
ten und nur verrauscht und mit grolem Aufwand riiicktihig messbaren Winkel , S und

U.

Die sichere Mess- bzw. Bestimmbarkeit der Euler@inknd ihrer Zeitableitungen bietet zu-
sammen mit dem relativ einfachen analytischen Auddi(5.1.19) die Mdglichkeit der Zu-
sammenlegung von Momentendynamik- und Lageschteifeinem System mit einem relati-
ven Grad von zwei. Das System mit einem hoherestiveh Grad besitzt gegeniber der
Implementation mittels zweier Einzelschleifen deol3en Vorteil, dass durch die Vorgabe
der Sollzustandstrajektorie mit Hilfe eines Referandells zweiter Ordnung eine wesentlich
héhere Ubertragungsbandbreite erzielt werden kdarkeinen Skalentrennungsanforderun-
gen zwischen den Bandbreiten zweier getrennterr®efenodelle Rechnung getragen werden
muss. Liegen die Zeitkonstanten der Referenzdyndmileiner Kaskade aus zwei Systemen
mit einem relativen Grad von eins zu nahe beieiagngb kann es infolge der Kopplungsef-
fekte zu Instabilititen kommen. Bei der Auftrennwgiges Systems von einem hoéheren rela-
tiven Grad in eine Kaskade aus Systemen reduziegtativen Grades wird davon ausgegan-
gen, dass im Verhdltnis zu einer betrachteten Relgelife die Dynamik des nachst inneren
Systems deutlich schneller abklingt, d.h. dasdrdiere Schleife aus der Sicht der Referenz-
schleife als ndherungsweise dynamik- und verzoggsfuei gesehen werden darf.

Ein grof3es Problem bei der Verwendung der Eulerglinks RegelgréRen stellt aber die Tat-
sache dar, dass sowohl der Anstellwinkells auch der Schiebewink@ zu Zustdnden der
internen Dynamik werden und damit Uber das E/A-¥kem nicht mehr beobachtbar sind.
Gerade diese beiden Zustande sind es aber, deeeddynamischen Krafte und Momente am
starksten beeinflussen. In der Kausalkette zurugyaeg des Auftriebs, der gro3ten aerody-
namischen Kraft, die die Bahn des Flugzeuges imanéshen pragt, nimmt der Anstellwin-
kel die zentrale Stellung ein. Folglich legt dasliner prazisen Bahnfolge mit hoher Uber-
tragungsbandbreite eine unmittelbare Regelung desgefwinkels nahe. Nimmt man eine
Verlagerung der Stromungswinkel in die interne Dyilkain Kauf, klingen die assoziierten
Bewegungsformen mit den inharenten Zeitkonstananrdernen Dynamik ab. Dies ist we-
gen der unmittelbaren Bedeutung der beiden Zusgaden fur die Erzeugung der aerody-
namischen Kréfte und damit fur die Flugbahn derfiGumation wenig wiinschenswert.

Ein Losungsansatz ware eine aktive BeeinflussumgZdstande der internen Dynamik durch
aktive Ruckfuhrungen, die aus der Sicht der dynelneis Inversion der Strecke zuzuordnen
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waren. Diese Vorgehensweise wirde aber die Traespates Regelungsentwurfes reduzie-
ren und nur zu einer partiellen Verbesserung fihdanStérungen in Anstell- und Schiebe-
winkel dann zwar schneller und kontrollierter abgken wirden, die beiden Grdl3en jedoch
immer noch aus der Sicht der E/A-Dynamik des Ineasseglers unbeobachtbar waren.

Die alleinige Berucksichtigung kinematischer Zusamiminge auf der Basis der Eulerwinkel
fuhrt auch bei der Kurvenkoordination, insbesondsge agilen Mandvern, bei denen hohe
Rollraten beim Ein- und Ausleiten von Kurven erfnéch sind, zu betrachtlichen Schiebe-
winkeln, die wiederum unkontrolliert mit den Zeitisianten der internen Dynamik abklin-
gen. Aullerdem treten, wie bereits angesprocheritziche Schiebewinkel bei hdheren
Nicklagen auf.

Abbildung 5.4 zeigt die Ergebnisse einer nichtlregaSimulation des UFT mit einem nicht-

adaptiven, nichtlinearen dynamischen Inversionsregler auf der im letzten Abschnitt dar-

gestellten Inversion der Eulerwinkel mit einem tielen Grad von zwei beruht. Die Struktur

des Referenzmodells und des Pseudo-Control Hedgimigprechen ebenfalls den oben dar-
gestellten Zusammenhéngen.

Kommandiert wird zunachst eine Dublette in der MNigk, bei der sich die Vorgabewerte
sprunghaft &ndern, anschlielend eine rampenforiigednderung um 280°. Die gesamte
Kursadnderung um 280° und zurlck soll innerhalb refetspanne von 10s vonstatten gehen,
was einer kommandierten Wendegeschwindigkeit Wr +56°/s entspricht. Die hdchste
Anforderung stellt dabei der Ubergang von der Redhtdie Linkskurve dar. Sowohl fiir den
Nicklage- als auch den Azimutkommandofilter wurdeeenaturliche Frequenz vony, =

6 rad/s vorgegeben. Die trotz der hohen Anfordezander Mandver sehr genaue Sollwert-
folge der kommandierten Eulerwink@ und W zeigt die Leistungsfahigkeit des Inversions-
ansatzes. Die etwas langsamere Reaktion von paisitiv negativen Werten beim Nicklagen-
kommando resultiert aus dem niedrigen Staudrucggrantl der geringen Geschwindigkeit zu
Beginn des Mandvers. Die Regelung beschrénkt sicldén demonstrierten Fall auf die In-
version der Eulerwinkel, so dass das Mandver mitskanter Schubhebelstellung geflogen
wurde. Daher sinkt die Geschwindigkeit d¢ST von anfanglichen 30 m/s nach dem Hoch-
ziehen bis auf 12.5 m/s, so dass der zur Verfugtelgende Steuermomentenraum stark ein-
geschrankt ist.

Wie jedoch bereits angedeutet wird der Schiebewigkeu einem Zustand der internen Dy-
namik. Daher zeigen sich beim Einleiten der ergterve, die mit dem Hochziehen auf Hori-
zontalfluglage zusammenfallt, aber insbesonderen b¢éurvenwechsel, deutliche Schiebe-
winkel, obwohl iiber das Referenzmodell die gen&h®aheinlotbedingung’ = tand [{ig/V)
erzwungen wird. Da zur Maximierung der Flugleisten@uf einen auch bei agilen Mangvern
maoglichst schiebefreien Flug Wert gelegt wird, daer mit der Inversion der Eulerwinkel
nicht zu bewerkstelligen ist, wird die Inversiorr 8ariablena , 8 und u der Eulerwinkel-
inversion vorgezogen.
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Abbildung 5.4: Nichtlineare Inversion der Eulerwinkel, relativer Grad zwei; nichtadaptiv

Eine ausfuhrliche Darstellung des Vorgehens flurggeahlten Inversionsvariablen ist in Ka-

pitel 5.2 zu finden.
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5.1.4 Relativer Grad eins kontra relativer Grad zwei

Wie bei der Eulerwinkelinversion bereits vorgefiilkbnnen Systeme, die einen hdheren
(vektoriellen) relativen Grad besitzen, entwedegimem Schritt oder sukzessive, in mehreren
kaskadenférmig angeordneten Teilschritten inverii@rden. Die Summe der relativen Grade
der Teilschritte entspricht dann wieder dem gesamgkativen Grad.

Die Aufteilung der dynamischen Inversion in ges¢helte Teilschritte ist nur dann sinnvoll,
wenn diese unmittelbar aus den physikalischen Gadehiten der Regelstrecke resultiert.
Dies ist dann der Fall, wenn sich die charaktesgsien Zeitkonstanten bzw. Frequenzen der
an der Inversion beteiligten dynamischen Vorgangetlcth unterscheiden. In diesem Fall
wird zunachst der schnelle Anteil der Dynamik iriiegt und, wie in Kapitel 4 beschrieben,
mit Hilfe eines Referenzmodells und einer Fehlékfiiicrung, die um ein adaptives Element
erweitert werden kann, geregelt. In einem zweitenri wird die langsame Dynamik inver-
tiert. Die geregelte schnelle Dynamik bildet dans der Sicht der langsamen Dynamik sozu-
sagen die Stelldynamik, die RegelgrofRen der sadmé&liynamik werden zu SteuergrofRen.

Um Kopplungseffekte und resultierende Instabilitéte vermeiden, ist dabei darauf zu ach-
ten, dass Referenzmodell und Fehlerdynamik deiskamgren, aul3eren Schleife deutlich gro-
Bere Zeitkonstanten bzw. kleinere Frequenzen asémegls dies bei der inneren Schleife der
Fall ist. Diese erforderliche Zeitskalentrennutigh¢-scale separatigrsiehe u.a. [23], [64],
[70], [141]) fuhrt dazu, dass die aus der Sicht @eagultigen und aulRersten Reglerschleife
erzielbare Ubertragungsbandbreite, die letzten Efidledas relevante Verhalten des geregel-
ten Systems verantwortlich ist, beim in mehrerekéden aufgeteilten Ansatz geringer ist als
bei der durchgéangigen Inversion des Gesamtsystah@mam héheren relativen Grad.

Fur ein gestuftes Vorgehen spricht dennoch, dass d@iurchgehende Inversion oft zu kom-
plexen, nur schwer behandelbaren analytischen Aakdn fuhrt und die Fehlerdynamik von
hoheren Ableitungsordnungen der zu regelnden Gr@bé@ngig wird, die nicht oder nur
stark verrauscht gemessen bzw. geschatzt werdemekomn solch einem Fall ist der zu er-
wartende Verlust an Transparenz und RobustheiAdeatzes so gravierend, dass ein gestuf-
tes Vorgehen trotz zu erwartender Bandbreitenréaiukt Kauf genommen werden kann.

Die beiden Vorgehensweisen sollen im Folgenden ramhloler nichtlinearen Bewegungsglei-
chung fur den Anstellwinkel unter Vernachlassigséagntlicher Gré3en der Seitenbewegung
vorgefuhrt werden.

Setzt man unter der Annahme einer ruhigen Atmosplai3.2) in (2.3.5) ein und macht
samtliche Gré3en der Seitenbewegung zu null, sbtesigh fir den Anstellwinkel die Bewe-
gungsgleichung:

. A g
a=q-——+=I[¢os 5.1.28
q-— Ty oY ( )
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Fur ein System mit zwei Schleifen mit jeweils einestativen Grad von eins muss fur die
Inversion der aul3eren Schleife die Gleichung (B)ll@diglich nachg aufgelost werden, da
die Nickrate aus der Sicht dieser Schleife die &gndlle darstellt. Die Pseudosteuergrol3e
der aul3eren Schleife bildet die erste Zeitableitdag Anstellwinkels, d.hv =a, . Damit
ergibt sich:

Qe =V, +%—gmosy (5.1.29)

\Y
Die PseudosteuergrofRe setzt sich dabei wieder auprdportionalen und gegebenenfalls
integralen Rickfuhrung des Fehlegs=a —ay und einem Vorwartsanteit, . aus dem zur
Erzeugung des Vorgabeverlaufs verwendeten Referenzmodell erster Ordnung zusammen
Fur die beim Pseudo-Control Hedging erforderlicheséhatzung der Streckenreaktidnist
die gemessene Nickratg zu verwenden. Das Referenzmodell lautet:

o1
A :T—[ﬂac —ag) -V, (5.1.30)

a

Damit ergibt sich fir die Pseudosteuergrifie

V, :_I_i[ﬂac —aR)+ Kap [ﬂaR —a)+ Ke, (aR —a)mt (5.1.31)

a
- Va,pi
Va R

Die Integralriickfuhrung ist dann heranzuziehen,weie betrachtete Reglerschleife nicht um
ein adaptives Glied erweitert wird, da dann di¢ietére Genauigkeit bei der Regelung des
Anstellwinkels nur Gber das I-Glied gewahrleistetrden kann.

Die Nickrateq. stellt ihrerseits die Vorgabegrofie flir den inndRegelkreis dar, d.h. aus ihr
wird wiederum Uber ein Modell erster Ordnung defeRenzverlaufg, und der zugehdrige
Ableitungsverlaufq, erzeugt und der Inversion der Momentendynamik iuge Dazu wird
zunachst das aufzubringende Steuernickmomentemnngkreund schliel3lich das erforderliche
Hohenruderausschlagsinkrement bestimmt. Die Ineerder Momentendynamik wird in Ka-
pitel 5.2 behandelt.

Soll die Dynamik direkt mit einem relativen Gradnvawei invertiert werden, so ist Glei-
chung (5.1.28) zunachst ein weiteres Mal nach @grabzuleiten:

d=q—qﬁ@iny+{i—gmosy—%}E—l\i—{gﬁkiny—i@%}m (5.1.32)
\% my V ov|V |V mV Jda

Aus A=1/2[pV?[S[T, ergibt sich unter der Annahn@, = C,(V):

%=pWESE(D _Y2[pV[BIT, _2[A
MY " 121V v

(5.1.33)
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sowie
2
%zyzuowzﬁsa‘?cf*zm[g[(ﬂ/zw?/ [SmAa)szgGCﬂ (5.1.34)
da oa 12pV*[BIC, C,
Damit gilt:
. A \Y; . C
d=q-q Biny+| 2 - gosy- 2| 3% | siny——2« |2 @ 5.1.35
4-af, y{mg 4 }VZ{VCA}V ( )

Die Gleichung wird durch Auflésen nach invertiert. Die Pseudosteuergrof3e ést Der
Ausdruck lautet dann:

. A vV . C
y=v. +qE Giny—-| - gRosy— 2|32 +|siny-—22 |2 w  (5.1.36
qvaqvly{mg 4 }vZ{'ycA}v ( )

Dieses g kann nun direkt als EingangsgroRe fur die Inversier Momentengleichungen
herangezogen werden und fuhrt Uber ein Steuernigtenbschliel3lich wieder auf ein Hohen-
ruderinkrement. Der Vorgabeverlauf fur den Anstalkel wird tber ein Referenzmodell
zweiter Ordnung folgendermal3en erzeugt:

g = wj,o [Gac _aR)_ZWD/ [dv, o [lYg =V, (5.1.37)
Hierbei istv,, =v, -V, wiederum das Hedgesignal. Zur Bestimmung des Sekeiitesv,
wird zunachst mittels der fir das Hedging verweadekktuatorenmodelle der aktuelle HO-
henruderausschlag genahert. Diesem kann mit Hilfe der Drallgleichui@g3.12) eine ge-
schatzte Nickratenbeschleuniguﬁgzugeordnet werden, aus der sich schlie3lich maitier
Beziehung (5.1.35) die erwartete zweite Zeitabigjtdes Anstellwinkels, =a berechnen
l&sst.

Die in (5.1.36) zu verwendende Pseudosteuergwjl3setzt sich wie folgt zusammen:

Vo = wg,o [ﬂac _aR)_ZDfa [og, o Llre + K, p [ﬂaR —0’)+ Kao [ﬂdR _d) (5.1.38)

Va,R Vi pD

Die Beschreibung der Fehlerdynamik erfolgt analogierjenigen bei der Inversion der Eu-
lerwinkel in Abschnitt 5.1.3 und wird daher an @&eStelle nicht wiederholt.

Bietet das System mit einem relativen Grad von zaveilog zu den Eulerwinkeln auch die

Madglichkeit, wegen der fehlenden Notwendigkeit Bandbreitenseparation eine héhere Ge-
samtibertragungsbandbreite zu erzielen, so werdenogh die mit dem Ansatz assoziierten
Probleme unmittelbar an den oben dargestelltencegen schnell deutlich. Sowohl die

Inversion als auch die Fehlerdynamikrickfiihrung dad Pseudo-Control Hedging erfordern
im Falle der Anwendung auf das System mit einemtikedn Grad von zwei die Kenntnis der

Zeitableitungend undV . Insbesondere die erste Ableitung des Anstellwinist aber nur
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mit groRem Aufwand und auch dann nur sehr starkauscht messbar. Abhilfe kénnte hier
eine Schatzung vorr mit Hilfe der Bewegungsgleichungen bieten. Da eliaser vom aktu-
ellen C,-Wert abhéngig ist, ware eine genaue Kenntnis desdgnamischen Modells vor-
auszusetzen. Diese Vorgehensweise ist dartibershardéllig fur Modell- und Parameterun-
sicherheiten. Eine weitere Verbesserung des ettaitter kann durch komplementare Filte-
rung von Schétz- und Messwert erzielt werden. Dehraeibt die Bestimmung vodr in
einer Qualitat, die fur eine Ruckfuhrung geeigrseét und mit geringer Zeitverzdgerung, die
fiir eine hohe Ubertragungsbandbreite unabdinghasdbr aufwendig und anfallig.

Ein weiterer Punkt, der ebenfalls gegen eine Ingargon a, £ und x4 mittels eines Ansat-
zes mit einem relativen Grad von zwei spricht,dist Komplexitat der auftretenden analyti-
schen Ausdriuicke. Im obigen Beispiel wurde nur dymdnik des Anstellwinkels entkoppelt
von der Seitenbewegung betrachtet. Eine voll vgoktip, gemeinsame Inversion der nichtli-
nearen Bewegungsgleichungen von Langs- und Seitetaang ist zwar prinzipiell moglich,
fuhrt aber zu sehr komplexen und unhandlichen maglischen Ausdriicken. Das Problem
ist dabei nicht die Herleitung der Beziehungen -m@oteralgebrasysteme WMATHEMA-
TICA [158] koénnen die notwendigen Umformungen leictildéefrei bewaltigen — als viel-
mehr deren transparente, numerisch stabile, singa&nfreie und zuverlassige Umsetzung
im Regler.

Ferner ist darauf hinzuweisen, dass eine Invergiona , S und ¢ mit einem relativen Grad
von zwei_nichtnur einer Inversion der Impulsgleichung (2.3.2)spricht, da der Betrag des
Geschwindigkeitsvektors tber den Schub geregett,vsi0 dass letzten Endes vier Gleichun-
gen invertiert werden mussen — namlich fur die @@, a, £ und . Da zur Festlegung
von Richtung und Betrag des GeschwindigkeitsvekiorsRaum drei Grof3en ausreichend
sind, bleibt ein zusatzlicher Freiheitsgrad. Diasemprimér zur Kurvenkoordination zu ver-
wenden.

Um nicht auf eine unsichere und aufwendige Mesdurwy. Schatzung der Zeitableitungen
von Anstell- und Schiebewinkel zurlickgreifen zu sdigs wurde fur dadFT eine Kaskaden-
regelung mit zwei Schleifen von jeweils einem rigkxt Grad von eins gewahlt. Der tatsach-
lich verwendete Regelungsansatz wird in Abschnztvergestellt.

5.1.5 Stelldynamik: Explizite Inversion kontra Pseudo-Corirol Hedging

Ein weiterer, bei der Konzeption des Regelungssaysteu diskutierender Punkt ist die Be-
racksichtigung der Stelldynamik. Die gemaR der Tigeder dynamischen Inversion korrekte
Vorgehensweise ware es, die Dynamik der Aktuat@ieenfalls zu invertieren. Dies hatte
eine Erhdéhung des relativen Grades um die Anzahliglgamischen Zustande der Aktuatoren
zur Folge. Nachdem beitdFT, wie in Kapitel 2.5.1 dargelegt, die Stellserviés @ysteme

zweiter Ordnung angenommen werden, wirde dies mkreten Fall bedeuten, dass die inne-
re Schleife zur Regelung der korperfesten Drehrz(AEEé’h)f :[pK Oy rK]fT bereits einen
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relativen Grad von drei aufweisen wirde, d.h. dasstelle der Drehbeschleunigungep,
g« undr, nur die dritten Zeitableitungen der korperfestesidaten, , ¢, undt, unmit-
telbar beeinflusst werden kdnnten.

Die direkte Berucksichtigung der Aktuatoren bei tlarersion, und damit des wahren relati-
ven Grades des Systems, wurde auch bei der Regehbegnannter Flugsysteme bereits er-
folgreich demonstriert ([21], [23]). Vor diesem Hkingrund ist die Uberlegung, die Aktuato-
ren explizit zu invertieren, gerechtfertigt.

Eine direkte Vorgabe der dritten Zeitableitungemn kigrperfesten Drehraten bedeutet aber,
dass zur Stabilisierung der Fehlerdynamik sowohledsten als auch die zweiten Ableitungen
der Drehraten, als@®,, ¢, und r, bzw. p., ¢y und i, als Mess- bzw. zumindest als

SchatzgrolRen erforderlich waren. Da diese GroéRenralr durch numerische Differenziation

der gemessenen Drehraten bestimmt werden konrie=g Art der Ableitung die Messungen

jedoch zunehmend aufraut und damit als Ruckfuhasignbrauchbar macht, ist von einer

expliziten Inversion der Stelldynamik abzusehen.

Weil die digitalen Stellservos aul3erdem, wie in &bstt 2.5.1 beschrieben, eine sehr hohe
natiirliche Frequenz von 20 rad/s bzw. eine MaxiteBitate von+165°/s aufweisen, kann
davon ausgegangen werden, dass eine ausreichealm&dparation zwischen den Zeitkon-
stanten der Rotationsdynamik und der sehr schn8lieiidynamik eingehalten werden kann,
ohne dass dadurch die Ubertragungsbandbreite dati®sdynamik eingeschrankt wird.

Wie in Abschnitt 4.3 beschrieben, kbnnen dartbeais insbesondere die nichtlinearen Be-
schrédnkungen der Stelldynamik (Ausschlags- und riRd@grenzungen) zu einem gewissen
Grad durch Pseudo-Control Hedging beriicksichtigtese.

Da die fur das Hedging erforderlichen aktuelleruStausschlage nicht bekannt sind (die ver-
wendeten Servos liefern keine gemessenen Posit@tesweuriick), miussen sie mit Hilfe eines
Modells im Regler geschatzt werden. Dies stello@dkein Problem dar, da die an den Ru-
derachsen angreifenden Scharniermomente im Vehgiricden verfigbaren Stellmomenten
klein sind, und daher Uber den gesamten Betriebglberon einer konstanten Stelldynamik
zweiter Ordnung mit einer Maximalstellrate veri65°/s ausgegangen werden darf.

Damit ist es fur die Regelung des-T mit seinen sehr schnellen Aktuatoren sinnvollés, d
Rotationsdynamik lediglich mit einem relativen Gramh eins zu invertieren und den Einfluss
der Stelldynamik n&herungsweise durch das Pseudtdldledging zu bericksichtigen, als
die gesamte Servodynamik explizit zu invertieren.

5.1.6 Komplexitat des invertierten Modells

Die in Kapitel 4 dargestellte Theorie der exakteti\-Einearisierung setzt eine genaue
Kenntnis der realen Regelstrecke voraus. Nur dsinesi moglich, mit Hilfe einer Koordina-
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tentransformation und einer nichtlinearen Zustainddiihrung das urspringliche E/A-
Verhalten des Systems durch reine Integratorenkatiesrsetzen.

Wie bereits bei der Diskussion der Fehlerdynamiklaschnitt 4.2.4 erértert, ist eine perfekte
Inversion aufgrund der immer vorhandenen Modelld Brarameterunsicherheiten zwischen
dem realen System und dem angenommenen Ersatzmagetibglich. Die auftretenden Un-
terschiede werden im konventionellen Fall durchlgieare Ruckfihrung der Fehlergré3en
ausgeregelt bzw. beim adaptiven Ansatz durch daonale Netz kompensiert.

Da gewisse Unterschiede zwischen realer und ireréeti Strecke unvermeidlich sind, stellt
sich die Frage, ob es nicht vorteilhaft sein konategunsten einer niedrigeren Komplexitat
des Reglers eine bewusste weitere Vereinfachungleletnversion zugrunde gelegten Mo-
dells hinzunehmen. Die zusatzlichen Abweichungersstgin dann ebenfalls mit Hilfe der
linearen Fehlerrickfihrung bzw. des adaptiven @kekbmpensiert werden.

Es ist also nicht notwendigerweise das Ziel, disagge bekannte Streckendynamik mog-
lichst exakt und vollstandig zu invertieren, vielmenuss ein Kompromiss zwischen der re-
levanten Genauigkeit der Inversion, der vom Rebrotigten Rechenzeit und der Transpa-
renz der entstehenden, im Regler zu implementierehad/ersion gefunden werden.

Entscheidungskriterien fir die Wahl der Modellkoeptat sind:
» Relativer Einfluss eines Effekts auf die relevant®ynamik des Systems

Primér sind in der Inversion diejenigen dynamiscE#iekte zu bericksichtigen, die das
E/A-Verhalten des Systems im Wesentlichen pragemerdeordnete Einfliisse, die sich
nur unwesentlich in den betrachteten Ausgangsgrafsterschlagen, kénnen zugunsten
einer niedrigeren Komplexitat des entstehendere8ysvernachlassigt werden.

* Verhaltnis zwischen Einfluss eines Effekts und Unsherheiten

Es ist nur dann sinnvoll, dynamische Effekte bei ldwersion zu beriicksichtigen, wenn
ihr Einfluss auf die relevanten Ausgangssignalédgrdst als die Abweichungen, die sich
infolge anzunehmender Parameter- und Modellundigtien ergeben. So ist es etwa we-
nig sinnvoll, untergeordnete aerodynamische Bewveut beriicksichtigen, die die relevan-
ten Ausgangsgrof3en nur beschrankt beeinflussengleichzeitig nur sehr ungenau be-
stimmt werden kdnnen.

» Analytische Invertierbarkeit eines Einflusses

Bei der E/A-Linearisierung sind hinsichtlich der tmamatischen Durchflihrung unter-
schiedliche Vorgehensweisen denkbar. Dies zeigtwic allem bei der Inversion der Ent-
kopplungsmatrixA . Nach (4.2.36) lautet die Gleichung zur Bestimmudeg niedrigsten,
unmittelbar beeinflussbaren Ableitung der Ausganifsg yi(“):

V] 0 =b(x)+ AR w (5.1.39)
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Hieraus ergibt sich die Fragestellung, wie die Asiding des Systems nach dem Vektor der
SteuergrolRem algorithmisch im Regler vorzunehmen ist, d.h. @seine maoglichst effi-
Ziente, transparente und numerisch stabile Impléatien fir folgende Gleichung gefun-
den werden:

u=A"X)df-v+b(x)] (5.1.40)

Die naheliegendste, aber numerisch fatalste Vorgeheise ware es, zunachst den Zu-
standsvektorx in die Entkopplungsmatrim(x) einzusetzen, um die resultierende, nur
noch mit Zahlenwerten besetzte Matrix anschliel¥@maherisch zu invertieren. Von der
numerischen Inversion ist, besonders dann, weniKdeditionierungsindex einer Matrix,
beschrieben durch den Quotientgfic aus dem gréRten und dem kleinsten Singularwert,
grol3 ist, abzuraten, da diese Methode zu eineevegitVerschlechterung der numerischen
Kondition des Systems fuhren kann bzw. sehr agféilii numerische Fehler ist.

Wird eine numerische Auflosung der Gleichung angést ist es vielmehr empfehlens-
wert, neben dem Zahlenausdruck fiir die Matifx) zunachst auch den fiir den Vektor
-v+b(x) zu bestimmen, um anschlieBend das lineare Glegssystem
A(x)m =-v+b(x) zu lésen. Zur Lésung linearer Gleichungssysterbeegs eine Vielzahl
sehr effizienter Methoden. Allen voran ist die Lidguiber eine QR-Zerlegung der Matrix
A(x) zu empfehlen, da bei diesem Ansatz die numerigdmalition des Problems unver-
andert bleibt. Da die Maximalzahl der fur die QR42gung, Multiplikation und stufen-
weise Auflosung des entstandenen Systems in Difieck erforderlichen Rechenschritte
bekannt ist, kennt man eine deterministische oBerganke fir die Rechenzeit pro Durch-
lauf.

Eine weitere Mdglichkeit ist es, die Gleichungemlgitisch zu invertieren, d.h. sie symbo-
lisch, entweder von Hand oder mit Hilfe eines Coteplgebrasystems widATHEMA-
TICA [158] aufzulosen. Diese Vorgehensweise ist dannvsill, wenn sie anschaulich in-
terpretierbare Terme liefert und die Komplexitétr @nalytischen Ausdricke beschréankt
bleibt. Dies ist insbesondere bei Systemen mitreingedrigen relativen Grad der Fall.

Fur das vorliegende Regelungssystem wurde die @saig Vorgehensweise immer dann
gewahlt, wenn die Komplexitat der entstehenden Aiga begrenzt bleibt.

» Affine Abh&ngigkeit von der SteuergrofRe

Wie in Abschnitt 4.2.1 dargelegt, kann die E/A-lansierung auch dann durchgefihrt
werden, wenn das System nicht affin in den Stewgmn ist, sondern sich mit Hilfe des
Vektors der Ersatzsteuergro3ergemal’

x=f(x)+G(x)v  y=h(x) (5.1.41)
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formulieren lasst. Hierbei muss jedoch die Abbilgum, die u in v Uberfuhrt nach:
V:W[U+T(X)] ( 5.1.42 )

ein Diffeomorphismus sein. Der zu diskutierende Keust die Implementation folgender
Umkehrfunktion:

u=w?(v)-¥(x) (5.1.43)

Aus dieser werden dann die tatsachlichen Steuezgr@@stimmt. Die Komplexitat der
Funktionw kann ebenfalls durch die Wahl des zu invertieraridedells beeinflusst wer-
den. Effekte, die eine analytische Umkehrbarkent wo unterbinden, sind, falls dies phy-
sikalisch zu rechtfertigen ist, zu vernachlassigienn dies nicht méglich ist, muss eine
analytisch umkehrbare Naherung von ausreichendea@gkeit gefunden werden.

Wenn Elemente vorw in Form einer Datentabelle vorliegen, missen degladfe der
Funktion Gber den zugehdrigen Steuergro@enmonoton sein, um die eindeutige Um-
kehrbarkeit sicherzustellen. Ist dies nicht def,Fal muss, falls mdglich, der Wertebereich
der Funktion so weit eingeschrankt werden, dassesit streng monotoner Verlauf ergibt.

Derartige Uberlegungen sind im vorliegenden Anwerystall etwa bei der Inversion der
Impulsgleichungen erforderlich, bei der einem SdtléebsbeiwertC, ein zu kommandie-
render Anstellwinkela. zuzuordnen ist. Hier wird di€,(a)-Kurve beim Auftriebsma-
ximum C, ... abgeschnitten, damit die Korrelation zwischen Alhstnkel und Auftriebs-
beiwert eindeutig ist.

Aus den einzelnen aufgezéahlten Entscheidungsletikdnnen unmittelbar mehrere Schluss-
folgerungen fir den vorliegenden Anwendungsfallogen werden. Wie die einzelnen Punk-
te in der Umsetzung bericksichtigt werden, wirdbschnitt 5.2 dargestellt.

Eine wichtige Erkenntnis ist, dass bei Systemenemigm relativen Grad von eins der Vektor
b aus der in Kapitel 4.2 hergeleiteten Gleichung A™(x)v -b(x)] dem von den Steue-
rungen unabhangigen Teil des Prozessmodells ectispbamit kann dieser Anteil relativ
einfach und ohne Abstriche in der Komplexitat duedt im Regler implementiertes Modell
der Strecke wiedergegeben werden. Dasselbe Maaletl Hann zugleich als Schatzmodell far
das Pseudo-Control Hedging herangezogen werden.

5.1.7 Robuster kontra adaptiver Ansatz

Das der Inversion zugrunde liegende Modell der Régeke entspricht nicht exakt der Rea-
litat, sondern unterliegt Modell- und Parametercinsrheiten. Diese kdnnen nie genau quan-
tifiziert werden. Jedoch ist es in vielen Fallenginéh, zumindest flr Parameterunsicherhei-
ten obere und untere Schranken anzugeben, zwistdresn sich der reale Wert des Parame-
ters mit hoher Wahrscheinlichkeit bewegt. Die beidenkbaren Alternativen zur Kompensa-
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tion dieser Unsicherheiten sind zum einen die regbusd zum anderen die adaptive Rege-
lung.

Ziel einer robusten Regelung ist es, das Regelystgms so auszulegen, dass die gewahlte
Struktur und die Verstarkungsfaktoren die gesetZiele, insbesondere das der Erhaltung der
Stabilitat des geschlossenen Regelkreises, furlishmtParameterkombinationen innerhalb
der vorgegebenen Schranken erfullen. In den letdsgmen wurden viele unterschiedliche
Methoden der robusten Regelung, insbesondere testen linearen Regelung, entwickelt
und in Anwendungen untersucht ([138], [160]). Eides Hauptdefizite, das sich bei den Ver-
fahren der robusten Regelung gezeigt hat, ist, ohtssteigendem Wertebereich fur die unsi-
cheren Parameter die entstehenden Regler zunehkoersérvativ werden und daher ihre
Leistungsfahigkeit abnimmt.

Beim adaptiven Regler wird der Ansatz verfolgt,sdde Parameter- und Modellunsicherhei-
ten mit Hilfe eines adaptiven Gliedes ausgegliciwenden, so dass letzten Endes die lineare
Regelung der Fehlerdynamik theoretisch immer im ineiten, bei der Auslegung bertck-
sichtigten Betriebspunkt stattfindet. Der Idealfdér vollstandigen Ausloschung der Unsi-
cherheiten tritt jedoch in der Realitat nie ein. & adaptive Glieder mit einem beschrankten
Komplexitatsgrad gewahlt werden kdnnen, kénnen ¢hesheiten bestenfalls teilweise adap-
tiert werden, so dass ein Restmodellfehdewerbleibt. Darliber hinaus verhindert die man-
gelnde Perfektion der nach Stabilitatsgesichtsmmgewahlten Lerngesetze die Bestimmung
der optimalen, zur minimal moglichen Abweichuagfiihrenden Netzgewichte. Ein weiteres
Problem bei der adaptiven Regelung ist, dass demprozess” deutlich langsamer vonstatten
geht als die Bewegung des Flugzeuges durch demaistium, so dass sich die Modellunsi-
cherheiten bei transienten Bewegungen aufgrundladgsameren Anpassung der Netzge-
wichte starker auswirken als bei Mandvern, die raldtiv kleine Bereiche des Zustandsrau-
mes begrenzt bleiben.

Nichtsdestotrotz sind die durch die lineare Ruckiilg der FehlergrofRen auszuregelnden
Restunsicherheiten beim adaptiven System deut@inger, so dass die explizite Berick-

sichtigung grof3er Parameterschwankungen bei deeguisg der Reglerparameter eine klei-

nere Rolle spielt als bei der robusten RegelundneD&ann leistungsbezogenen Kriterien ein
hoheres Gewicht beigemessen werden.

Dartber hinaus besitzen adaptive Systeme die Fgihigich an sehr groRe Modellabwei-
chungen anzupassen, die nicht durch die a pricstlégring von Parametergrenzen erfasst
werden. Dies ist insbesondere in Ausfallsituatioredwa bei blockierten Steuerklappen oder
bei unvorgesehenen Veranderungen der dulReren Giestafluggerates, der Fall. Wegen der
Vielfalt der Schadensmdglichkeiten und deren starterschiedlichen Auswirkungen, ist es
nicht moglich, ein sinnvolles, verkoppeltes Unsitietsmodell zu erzeugen, das die denkba-
ren Bereiche und Kombinationen der Parameterschuvaggn wiedergibt. Wirde man die
Wertebereiche der einzelnen Parameter unter Baudintigging verschiedener Ausfallsituatio-
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nen entkoppelt betrachten, so erhielte man derafiggSchwankungsbereiche, dass sich mit
den Methoden der robusten Regelung sehr wahrsatteikein Regler finden liel3e, der fir
die Gesamtheit der betrachteten Parameterkombngatiein annehmbares Systemverhalten
erzeugen konnte.

Ein adaptiver Regler hingegen kann sich an vieleaB8bnen anpassen und ist oft selbst dann
noch im Rahmen der physikalischen Mdglichkeiterder Lage, seine Ziele zu erreichen,
wenn das reale Streckenverhalten signifikant vam dar Reglerauslegung herangezogenen
Modellverhalten abweicht. AuRerdem ist keine extditdentifikation des vorliegenden Feh-
lerfalles erforderlich, was die Menge der bewalkigin Storsituationen weiter erhoht.

Aus den genannten Grunden wird fur das vorliegendbemannte System ein adaptiver An-
satz gewahlt, da eine robuste Auslegung einerBaischnitte in die Leistung des geregelten
Flugzeuges erwarten lasst und die adaptive Vorgeimise andererseits vor dem Hintergrund
der geforderten Autonomie des Systems in Ausfalisibnen auch bei Unkenntnis des tat-
sachlichen Storfalls die maximale Uberlebenswaltwisdichkeit fir das Vehikel bietet.

Da die Grenzen der Leistungsfahigkeit des adapt8ystems nicht deterministisch bestimmt
werden kénnen, ist die Anpassungsfahigkeit mittethtlinearer Simulation nachzuweisen.
Dazu sind neben dem Nominalverhalten insbesonaer®eargleich zur Auslegungsstrecke
stark veranderte Systeme zu betrachten, bis himztabilitat der inharenten Strecke.

5.1.8 Dynamische Inversion: Analytischer kontra numerischerAnsatz
Neben der bisher diskutierten Méglichkeit, die Gheing

V], =b(x)+ A wlu+ w(x) (5.1.44)

analytisch nach dem gesuchten Vektorder Steuergréf3en zum Erzielen eines vorgegeben
Verlaufs vonvy, = yi(”) aufzuldsen, findet sich in der Literatur auch ®Werschlag, das Glei-
chungssystem mit Hilfe nichtlinearer Losungsverahretwa mittels nichtlinearer Gradien-
tenverfahren, zu invertieren [16]. Dieser in dena@ten Quelle erfolgreich durchgefuhrte
Ansatz weist den Vorteil auf, dass keinerlei anstyte Umformungen des Systems notig
sind. Vielmehr konnen zur Bestimmung der Steuergmdsbesondere bei kaskadenformi-
ger Schachtelung mehrerer Schleifen von einemivelaGrad von eins, die Bewegungsglei-
chungen des Systems unmittelbar, wie von einem I&transmodell bekannt, programmiert
werden. Das Aufldsen nach den dann jeweils aufetghten Seite der Gleichung erscheinen-
den SteuergrofRen wird vom Gleichungsléser tUbernamiese relativ unmodifizierte Um-
setzung der Bewegungsgleichungen als Grundlagdiéidynamische Inversion ist als Vor-
teil des numerischen Ansatzes zu verbuchen. Mgedi&orgehensweise lassen sich selbst
hochkomplexe, analytisch nicht auflésbare SystefAeliBearisieren.

Der entscheidende Nachteil der numerischen Inversegt im iterativen Charakter numeri-
scher Gleichungslosungsverfahren. Da sich das @ysteVerhaltnis zur Abtastrate relativ
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langsam durch den Zustandsraum bewegt, ermdgliehvdrwendung der jeweils letzten
Losung des Systems als Startwert fur den folgemdgiosungsvorgang eine deutliche Be-
schleunigung der nichtlinearen Gleichungslosungirideh gibt es, aufgrund der zur Losung
nichtlinearer Gleichungen erforderlichen Iterationeveder eine deterministische obere
Schranke fir die Zeit zur Losung des Systems, eauh Garantie, dass das System tberhaupt
zu einer sinnvollen Loésung konvergiert.

Da das Regelungssystem des unbemannten Flugzeugelgerheits- und missionskritisches
System darstellt, das mit einer fest vorgegebengkirdte zu deterministischen Losungen
fuhren muss, ist fir reale Fluganwendungen der nsoiee Ansatz wegen seines iterativen
Charakters und der fehlenden Konvergenzgarantieaigget.

5.1.9 Dynamische Inversion:
Mathematischer kontra geometrischer/physikalischerAnsatz

Fur den Fall, dass das zu invertierende Systent aitin in den Steuerungen ist, sondern in
der Form (5.1.44) vorliegt, insbesondere aber darenn die Funktionw[u +‘I’(x)] keine
rationale Funktion ist, ergeben sich bei einer mathematischen Auflésung des Gleichungs-
systems nach den Steuergrél3en oft mehrere, paralisungen. Viele dieser Losungen kon-
nen sehr schnell wegen physikalischer Sinnlosigkesigeschlossen werden. Es treten jedoch
gerade bei Anwendungen in der Flugregelung Falfeiawenen unterschiedliche Losungen
des Gleichungssystems als flugdynamisch sinnvaiielihisse zu sehen sind. So kann etwa
jede Bahnkrimmung beim Flugzeug abhangig vom Hamdg@lentweder durch Ziehen oder
Drucken des Hohenruders erflogen werden. Bei egiarmathematischen Losung der Glei-
chungen musste man sich pauschal fir eine der bhigiten entscheiden. Dies fuhrt aber
nicht immer zu sinnvollen Resultaten.

Eine Alternative hierzu ist es, die einzelnen Texee zu invertierenden Gleichungen physi-
kalisch oder geometrisch, z.B. in Form von Krafyjgginen oder gerichteten Vektoren, zu
interpretieren und die Auflésung des Systems namh Steuergréf3en physikalisch motiviert
vorzunehmen. Dadurch wird es mdglich, angepassti@maktuelle Situation die sinnvollste
der zur Verfugung stehenden Losungen zu wahlerkdie der Flugzeugbewegung wére dies
etwa der Versuch, die erforderliche Anderung desdgivinkels bei einer starken komman-
dierten Anderung der Bahnkrimmungsebene so kletnmdglich zu halten, indem anstelle
einer Hangewinkelanderung von tber 180° ein Ubeygasm ,gezogenen Flug“q, > )0
zum ,gedruckten Flug“q, < Pvorgenommen wird.

Im vorliegenden Anwendungsfall wird stets, sofermednterpretation der beteiligten Terme
maglich ist, die geometrische bzw. physikalischegéhensweise einer rein mathematischen
Auflésung des Gleichungssystems bei der Modellisie@rvorgezogen.
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5.2 Dynamische Inversion und Pseudo-Control Hedging

Wahrend im letzten Kapitel die unterschiedlichenghtihkeiten, die fir das Regelungssys-
tem desUFT in Frage kommen, vorgestellt und bewertet wurdgnes Gegenstand der fol-
genden Abschnitte, die reale Umsetzung der gewihiisungsalternativen zu beschreiben.

Dazu werden zunachst die drei kaskadenférmig gebbdléen Inversionsschleifen fir die
Rotations-, die Lage- und die Bahndynamik von innach auf3en vorgestellt.

Danach wird die Zuordnung von kommandierten Mommaintelerungen zu Steuerflachenin-
krementen im Rahmen der SteuerflachenzuordnGogtfol Allocatior) beleuchtet.

Dem Vortriebsregler zur Bereitstellung des kommartdn Schubes wird ein getrennter Ab-
schnitt gewidmet.

Da das Gesamtsystem in Form von drei geschachteiterelschleifen mit jeweils einem re-

lativen Grad von eins geregelt wird, missen dieraktionen zwischen den Schleifen unter-
sucht werden, damit durch eine geringstmdglicheqlr@azskalenseparation eine Maximie-
rung der Gesamtiubertragungsbandbreite von der kowheréen auf die tatsachliche Flug-

bahn erzielt werden kann.

Im darauf folgenden Schritt wird der zu diesem @ikt noch nichtadaptive Inversionsregler
sukzessive um neuronale Netze zunachst fir dietiBosa und spater auch fir die Bahndy-
namik erweitert, damit eine Reduktion der Auswirgen von Modell- und Parameterunsi-
cherheiten sowie eine autonome Reaktion auf Awstiaditionen erreicht werden kann.

Da es Ziel des Gesamtkonzeptes ist, dass ein Hitggetonom vorgegebenen Bahnen folgt,
wird am Ende des Kapitels noch kurz auf die Flugigaimerierung und auf die Regelung der
Sollbahnablagen eingegangen. Weil der SchwerpuakiAdoeit jedoch auf Auslegung und
Umsetzung der drei Inversionsschleifen liegt, warBahngenerierung- und —folge nur ober-
flachlich behandelt.

5.2.1 Mathematische Inversion der Rotationsdynamik

Die innerste der drei kaskadenformig geschachtéditearsionsschleifen dient der Regelung
der kérperfesten Winkelgeschwindigkeit(ﬁﬂ‘-”f)f =[p q r]Tf .

Die Grundlage fur die E/A-Linearisierung der Drekrabildet die Drallgleichung (2.3.12).
Hierbei wird, wie in Abschnitt 5.1.5 dargelegt, aaihe unmittelbare Inversion der Stelldyna-
mik verzichtet, so dass zunachst die Steuerflaaresthlage und damit auch die durch sie
generierten Momente als sprungfahig angesehen wetigiden. Daher wird die Rotationsdy-
namik des Flugzeuges als System mit einem relaii»ed von eins betrachtet. Der Vektor
der Pseudosteuergrof3en fur diese Reglerschlefeseh also aus den korperfesten Winkel-
beschleunigungen wie folgt zusammen:
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v =(6) =| 4 (5.2.1)

f

Zunéchst wird das aul3ere, auf das Flugzeug wirk@emmtmoment aufgeteilt in einen An-
teil, der durch den aktuellen Flugzustand sowie d@mentanen Steuerflachenausschlage
erzeugt wird, und in einen Inkrementanteil, depetérlich ist, um die gewiinschten Winkel-
beschleunigungen,, zu erzeugen. Es gilt:

LO d-C
\ 1 SP — (N7 SP \ 1 SP —
S W), =Mfxu), + (@M@, =[M,| + Mg (5.2.2)
auleres aktuellerFlugzustad erforderlches NO d\lc
Gesamtmoma Steuermometeninkrenent f f

Die E/A-Linearisierung kann dann einfach durch Agén der Drallgleichung nach den Steu-
ermomenten folgendermafen durchgefihrt werden:

(@), =0), 5o+ 67), <[0), do)]-5) (523)

Die Umsetzung der Steuermomente in Stellflachemdlesgsinkremente erfolgt getrennt nach
einem in Abschnitt 5.3 beschriebenen Zuordnungsitgous Control Allocatior).

Modell
jeweils fur p, g und r

oL g : &.0
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Abbildung 5.5: Strukturelles Layout der Regelung de Rotationsdynamik

Die Gesamtstruktur der Regelung der Rotationsdykdamn der Abbildung 5.5 entnommen
werden. Um den Gesamtzusammenhang aufzuzeigetiessts Bild bereits um das adaptive
Element und den Steuerflachenzuordnungsblock eswteit



152 REGELUNGSKONZEPT FUR DIE REFERENZKONFIGURATION

Die Struktur von Referenzmodell und Fehlerrickfingust fur alle drei Winkelgeschwindig-
keiten identisch, so dass die Zusammenhange hiexxamplarisch fir die Nickratg ange-
geben werden. Die Ergebnisse kdnnen analog auf iRaddl Gierrate Gibertragen werden.

Das Referenzmodell erster Ordnung wird beschrieleoh:

. 1
Or =T_[qu _qR)_Vq,h ( 5.2.4 )

q

Die Pseudosteuergrof3e setzt sich folgendermal3ampusn:

2 =Tiiﬂqc-qR)+Kq o —a) (525)
q

Fur das Hedgesignal ist es erforderlich, die asfalduelle Kommando zu erwartende Raten-
beschleunigungsreaktion abzuschétzen. Diese witdHilie der Drallgleichung (2.3.12) er-
mittelt. Dabei sind zur Berechnung der auf3eren t&rahd Momente fir die Steuergrof3en
Werte einzusetzen, die mit Hilfe von Aktuatorenmttfma'éA geschatzt werden missen, da
die tatsachlichen Steuerflachenstellungen nichtegsen werden kdnnen. Das Stellverhalten
wird in GA analog zum Simulationsmodell, wie in 2.5.1 dargiisimodelliert. Mit Hilfe des
Pseudo-Control Hedgings wird auf diese Weise defldyinamik, insbesondere ihre nichtli-
nearen Begrenzungen, im Regelungssystem mit beciitkg. Somit entfallt eine explizite
Inversion der Servos und folglich eine unnétigedmg des relativen Grades des Systems.

Der Abbildung 5.5 kdnnen weitere Besonderheitenfdedie Inversion der Rotationsdyna-
mik gewahlten Struktur entnommen werden. So werdelnt totale Steuermomente, sondern,
wie in Kapitel 4.2.2 bei der lokalen, naherungserignversion empfohlen, nur Momenten-
inkremente bestimmt. Diese werden auf die durchadgenblickliche Position der aerodyna-
mischen Stellflachen erzeugten Momente bezogenv@igestellte Struktur erweist sich als
besonders effizient, da sowohl fur die Berechnueigddomenteninkremente als auch fiur das
Hedging und die Inversion selbst auf dasselbe Adsnt&amodellé-A und dasselbe Momen-
tendynamikmodelllE zurickgegriffen werden kann. Die mehrfache Nutzdeg Teilergeb-
nisse hilft, redundante Implementationen und dankibnsistenzen und héhere Rechenzeiten
zu vermeiden.

5.2.2 Mathematische Inversion der Lagedynamik

Aufgabe der mittleren Reglerschleife ist es, Vomaérte der weiter unten beschriebenen
Bahnschleife in kommandierte korperfeste Drehrat@zurechnen. Im Gegensatz zur Rotati-
ons- und zur Bahndynamik liegt bei der mittlerergRReschleife ein rein geometrischer Zu-
sammenhang vor, der nicht von Modellparameternniflesst ist. Daher wird diese mittlere

Schleife spater auch nicht um ein adaptives Gligeeigert. Um flr getrennte Untersuchun-

gen dennoch stationdre Genauigkeit erzielen zud@nnird die Fehlerruckfihrung der mitt-

leren Schleife um ein Integralglied ergéanzt.
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Im Vorgriff auf den nachsten Abschnitt ist es npkgrz auf die Regel- und Steuergrél3en aus
der Sicht der Bahnschleife einzugehen, da sie ialgaBgsgrofen fur die hier betrachtete La-
geschleife erforderlich sind. In der Bahnschleilerden durch Inversion der Punktmassendy-
namik unter anderem aus den Zeitableitungen denBatkel y und ¥ der Anstellwinkela

und der Flugbahnhangewinkel bestimmt. Diese sind erforderlich, um dem vorgegein
Bahnverlauf folgen zu kénnerm und x stehen also als Eingangssignale fur die mittlere
Reglerschleife zur Verfligung.

Der Vektor der Pseudosteuergrof3en lautet aus diet &r mittleren Reglerschleife:

V, a
v=|v, |=| B (5.2.6)
V, y/i

Zur Berechnung der kommandierten korperfesten Rtehrwird folgende kinematische Be-
ziehung herangezogen:

(a)gf )f =M 4 &g )k =M I:t((_’:)(g?k)k +((7)éf )k] (5.2.7)

Fur die Transformationsmatrikl , gilt: M , =M, . Die Matrix M, ist in Anhang A zu
finden. Setzt man die Vektorausdriicke fir die Dasdm ein, so ergibt sich:

Pc - xBiny [+alsing
@¢), =l ac | =M, y | +|dospEosu+ BEiny (5.2.8)
re |, XGosy | |dlosBEinu~—Btosy ]|,

Die Referenzverlaufe fur, 8 und x4 werden bei diesem System mit einem relativen Grad
von eins mit Hilfe eines Referenzmodells erstermbrd) bestimmt. Da die Vorgehensweise
fur alle drei Variablen identisch ist, werden di&iGhungen nur exemplarisch fur den An-
stellwinkel @ angegeben. Die Gleichung fir das Referenzmodeiia

= tﬁ) . —ag)-v,., (5.2.9)

Die Zeitkonstante des Referenzmodells wird Ubee @iabelleninterpolation als Funktion des
gemessenen Staudrucks gewahlt, da die erreichbare Ubertragungsbandbredtsentlich
von der Gr63e der pro Zeiteinheit erzeugbaren geardischen Kraft- und Momentenande-
rungen abhangt. Die aerodynamischen Kréfte und Ndbengind ihrerseits direkt proportional
zum Staudruck. Das Referenzmodell fir den Anstaked, das in Abbildung 5.7 dargestellt
ist, wird weiter unten noch einmal vor dem Hintemgst der aktiven Flugbereichsbegrenzung
aufgegriffen.
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Die Pseudosteuergrof®g ergibt sich zu:

1
V, =—F—~

a Ta(q) [(ac _aR)+ Kap [qaR _a)+ Ka. (aR _a)mt (5.2.10)

Vapi
Va,R

Hierbei wird die Erweiterung der Fehlerrickfihrwmm das Integralglied zur Erzeugung sta-
tionarer Genauigkeit sichtbar.

Die Verwendung von Pseudo-Control Hedging in detlenen Schleife bedeutet eine Erwei-
terung des urspriinglichen Gedankenganges. Die Kégben Drehrater((ﬁgf)f stellen die
SteuergroRen der mittleren Reglerschleife dar. Dedeutet, dass der dynamische Zusam-
menhang zwischen den kommandierten korperfestenr&ten und den daraus resultierenden
tatsachlichen Werten, die von der inneren Regléegehsowie der Streckendynamik erzeugt
werden, aus der Sicht des Lagereglers als Steldinimterpretiert werden kann. Damit bil-
den die gemessenen koérperfesten Drehrgderg und r die Grundlage fur die Berechnung
der zu erwartenden Reaktion der Pseudosteuergfii8etas Pseudo-Control Hedging. Die
Bestimmung der geschatzten Grol3en erfolgt in zwérien. Zunachst wird die geschatzte
Drehrate des korperfesten Koordinatensystems géegerdem bahnfesten Achsenkreuz in
den Komponenten des Bahnsystems wie folgt berechnet

. p - xBiny
(‘ka )k = (‘Bkg)k "‘(‘BQf )k =M |:Q‘T)gf)f _((I)gk)k =M, 0q| - 1% (5.2.11)
ri, | xteosy

k

Dieses Ergebnis wird dann herangezogen, um diengeden Reaktionen zu berechnen. Es
gilt:

| |1 —-cosuydanf -sinuldanpB
c? =|0 cosu/cosf  sinu/cosf [ﬁr?a”)k (5.2.12)
,5’ 0 sinu —cosu

Hiermit ergeben sich die Hedgesignale zu:

A .
A

=v.—|7d=vd—5' vV, =V,-V,=v,-fB Vyn =V, =V, =v, -1 (5.2.13)

Van =Va L B A uh = Yh

Um eine Uberschreitung des maximalen Anstellwinkeld damit einen Stromungsabriss zu
vermeiden, wird der maximale Anstellwinkel und daudy wie bereits angedeutet, der physi-
kalische Flugbereich begrenzt. Dabei ist es jedoidint ausreichend, einen stationdren
Grenzwert fur den Anstellwinkel zu setzen. Ein sdtan Anstellwinkelaufbau kann namlich
nicht rapide bei Erreichen des Maximalanstellwiskehterbrochen werden. Vielmehr ist es
erforderlich, abhangig vom Abstand vom maximal gsigen Anstellwinkel, auch die zeitli-
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che Anderungd so zu begrenzen, dass ein dynamisches UberschifRemaximalen An-
stellwinkels vermieden werden kann.

Die Zeit, in der eine Anstellwinkelanderungsrateauf- bzw. abgebaut werden kann, ist indi-
rekt proportional zur Winkelbeschleunigurg, die in erster Naherung der Nickbeschleuni-
gung g entspricht. Diese ist wiederum proportional zuraugtuckq . Daher wird die maxi-
mal zuléssige Zeitableitung des Anstellwinkels hinbr als Funktion des Abstandes vom
maximal zulédssigen Stationarwert, sondern auchFaiktion des Staudrucks formuliert. Es
gilt:

dg ag

Apin S —~+ta —~+a<a,., (5.2.14)
kmin (q) kmax (q)
Folglich muss die Zeitableitung des Anstellwinkéls im Referenzmodell die Bedingung
Ko (@) 00 = ) < G < Ko (@) e — @) (5.2.15)

erfiillen. Die Werte fiirk_, (g) und k(@) unterscheiden sich, weil das Flugzeug kein sym-
metrisches aerodynamisches Verhalten uny-diehse zeigt. Die Begrenzungsfunktion sowie
die graphische Interpretation der Staudruckabh&egigst in Abbildung 5.6 in dew -a -
Phasenebene dargestellt.

Foin (@, )

PV e

//////,,, Qin 7 a
Ol

70 /

dmax (a’ a)

o

Abbildung 5.6: Dynamische Anstellwinkelbegrenzung

Um nicht die Stabilitdt des Referenzmodells zu hie@&chtigen und sicherzustellen, dass kein
unzulassiger Wert als PseudosteuergrofRe auftussrdie Ableitung vomr im Referenzmo-
dell bereits vor der Abzweigung der PseudosteuBerg . begrenzt werden. Dies wird in
Abbildung 5.7 verdeutlicht. Auerdem muss der Rafemodellanstellwinkel am Integrator
erneut begrenzt werden, um ein dynamisches Ubef3ehides Referenzwertes, infolge
des Hedgesignals zu vermeiden. Dass das Eingangbsig ebenfalls auf den zuléassigen
Wertebereich beschrankt wird, versteht sich vobstel
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Y *Vir
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Abbildung 5.7: Referenzmodell fir den Anstellwinkel

Es sei kurz erwahnt, dass sich die mittlere Regdegfe als Eingriffspunkt eines potenziellen
Piloten fur den manuellen Flug eignen wirde. DiEmlichkeit konnte etwa beim fernge-
steuerten Betrieb genutzt werden. In diesem Fattevider Pilot mit dem Steuerkntppel den
Anstellwinkel a. (Ziehen / Dricken) sowie die erste Zeitableitumg @ahnhangewinkels
L. (links / rechts) vorgeben. Mit den Seitenruderpedavirde ein Schiebewinkgf. kom-
mandiert. Fir den Hangewinkel. ware in diesem Fall zusatzlich ein PI-Kommandeffilt
erforderlich sowie fur den Anstellwinkel eine weée staudruckabhangige Begrenzung, die
eine Uberschreitung des maximalen Lastvielfachehindert.

5.2.3 Geometrische Inversion der Bahndynamik

Die aul3erste der drei in Kaskaden geschachtelterdionsschleifen dient der Regelung der
BahngrofRen Geschwindigkeit, Flugbahnwinkely und Kurswinkel y . Die fur die Rege-
lung zur Verfigung stehenden SteuergréR3en bildea,bareits bei der mittleren Schleife,
jeweils die RegelgréRen der nachst inneren Redllmise, also der Anstellwinkelr, der
Schiebewinkel 5 und der Bahnhangewinkel . Zuséatzlich steht der Bahnschleife noch der
Triebwerksschuld,, als Steuereingang zur Verfugung.

Der E/A-Linearisierung der Bahndynamik werden dignlRmassenbewegungsgleichungen
(2.3.9) bis (2.3.11) zugrunde gelegt. Beriicksi¢htvgrden einerseits die aerodynamischen
Kréafte, ndmlich die Seitenkraft , der Auftrieb A und der Widerstandlv, andererseits die
Schwerkraft und der Triebwerksschiufy,,. Damit ergibt sich fur die Punktmassenbewe-
gungsgleichungen:

Fry "W +YBinS3

V, = g8iny, (5.2.16)
- AlSinu, +Y [osy, [tosp (5.2.17)
mV, [tosy,
V. = Aldosy, Y [Siny, [tosp _9 [¢osy, (5.2.18)

« miV, V,
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Die dargestellten Gleichungen gelten unter der Anmmey dass der Triebwerksschub nahe-
rungsweise in Richtung der Bahngeschwindigkeit tvitkese Voraussetzung ist beim vorlie-
genden Fluggerat wegen des relativ kleinen zulé@asgperationellen Anstellwinkelbereichs
von -8° bis 14° erfullt.

Da das Ziel ein aerodynamisch maoglichst effiziefilrg ist, wird der Schiebewinkef zu
null vorgegeben. Der Anstellwinkel, der Bahnhangewl und der Triebwerksschub sind die
drei noch zu bestimmenden Steuergréf3en. Hierbenfhesst der Anstellwinkel die Punkt-
massenbewegungsgleichungen lber die aerodynamistfédie Auftrieb und Widerstand,
wobei der dominante Einfluss des Anstellwinkels@mner Funktion zur Steuerung der Auf-
triebserzeugung liegt.

Man kann die Punktmassenbewegungsgleichungen raithematisch nach den GroéRRen
Schub, Auftrieb und Hangewinkel auflosen. Dazu gibwerschiedene Wege, die keineswegs
eindeutig sind. Eine mégliche Losung ist etwa:

. 2 2
A =cosy, O|m’ (g +mj +(V, Oty ) —(Y Gﬁj (5.2.19)
COSY COS)x

Frw = Mg Biny, +V, J+W =Y 8in 3 (5.2.20)

. 2 2 .
XKVK\/m2[(9+ Vick J +(VKXK)2 _(Y COS]BJ _(Y COS]B][EQ"'VKVK J
COSy, COSy Cosy, Cosy,

MU, =arcsin

(5.2.21)

Wie in Kapitel 5.1.9 bereits angesprochen, istrapfehlenswert, wann immer mdoglich, an-
stelle eines rein mathematischen Ansatzes zur direder Dynamik geometrisch physikali-
sche Interpretationen zu verwenden. Dieser WegradHolgenden beschritten werden.

Betrachtet wird die Kraftsituation in einer Eberanlsrecht zur aktuellen Bahngeschwindig-
keit, dereny-Achse parallel zur Erdoberflache ausgerichtetDst. Zusammenhange sind in
Abbildung 5.8 dargestellt. In diesem Bild wird mdS die Ausrichtung der Flugzeugobersei-
te, also die Projektion der negativen, kdrperfegt@chse in die Betrachtungsebene, bezeich-
net. OS zeigt die Richtung fiir den aktuellen Flwgand an, OSbezeichnet die Ausrichtung
der Oberseite im Sollflugzustand.

Die aktuelle resultierende, in der Betrachtungsebeinkende KraftF,, setzt sich aus dem
in Richtung der Oberseite wirkenden Auftrieb und sienkrecht dazu stehenden, in die Be-
trachtungsebene projizierten Seitenkraft zusamriga. Ausrichtung sei im Folgenden Uber
den WinkelA beschrieben.
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mV Ly [cosy
Abbildung 5.8: Kraftsituation in der Lotebene zur Bahngeschwindigkeit

Die Ausrichtung der fir den gewtnschten, neuenztlsgnd erforderlichen Kraft wird durch
die zu erfliegende Sollbahn vorgegeben. Da das &relschiebewinkelfreier Flug ist, wird
davon ausgegangen, dass im Zielflugzustand dielgeamische Seitenkraft null ist und da-
her die gesamte aufzubringende Kraft in der Bettasebene durch den Auftrieb erzeugt
wird. Daher fallen die Richtung der erforderlichiéraft F., und die der Flugzeugoberseite
im Sollflugzustand OSzusammen (oder unterscheiden sich, wie weiternubéschrieben,
um 180°). Die Ausrichtung voR, sei durch den Winket definiert,

Die Kraft F., setzt sich aus zwei Komponenten zusammen. Diesehimben die zur Er-
zeugung der Bahnkrimmung und zur Einhaltung desBaikels erforderlichen Krafte in
Vertikal- und Horizontalrichtung.

Die in Vertikalrichtung erforderliche Kraft setztk aus einem Anteil zur Erzeugung einer
Bahnkrimmungy, und einer Komponente zur Kompensation der Schwéirkusammen.
Es gilt:

I:Vertikal = mWK DyK + ml:g |EOSVK = mWK [EVK +Vi|108yl(j (5222 )

K

Bahnkrimmng Schwerkraf

In der horizontalen Ebene ist lediglich eine Kraftig, die eine Bahnkrimmung zur Kursan-
derung erzeugt:

I:Horizontal = mWK D'(K ( 5.2.23 )

Bahnkrimmaog

Der Betrag der erforderlichen Kraft ergibt sichtelg des Satzes von Pythagoras zu:

‘lEErf ‘ = \/FHzorizontaI + l:V%srtikal ( 5.2.24 )
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Fur den Richtungswinket gilt:

tank = Friozonta (5.2.25)

Vertikal

Es hat sich gezeigt, dass im geregelten Syster8atiezbewinkel so klein sind, dass die Kraft
Y gegenuber der Auftriebskraft vernachlassigt werki@mn und es daher gerechtfertigt ist,
den Bahnhangewinkel;, , der die Richtung der aktuellen Oberseite OS d&tinmit dem
Winkel A der aktuellen Kraff,, gleichzusetzen.

Soll nun eine Bahnénderung vorgenommen werden,ikbaunachst die dazu erforderliche

Kraft senkrecht zur Bahngeschwindigkéit, bestimmt. Der Betrag dieser Kraft entspricht
dem Betrag des bendétigten Auftriebs. Damit lautet drste Ergebnis der geometrischen In-
version der Bahndynamik:

|Al :‘l_iErf

2
=mv E{/[;’/K +Vim:osyKJ i (5.2.26)

K

Fur den Richtungswinket ergibt sich:

tank = é(K (5.2.27)
Yk +W [cosy
Nach diesen Berechnungen sind der Betrag der aufiggmden Kraft sowie deren Richtung
bekannt. Damit liegt aber die Sollrichtung der Gleéie OS noch nicht fest.

Theoretisch kann jede Bahn mit zwei unterschiedlicAusrichtungen fiir OSyewahlt wer-
den — einmal mit positiver Auftriebskraft, d.h. deuftrieb wirkt in Richtung OS5 (,gezo-
gen®), und einmal mit negativer Auftriebskraft, dder Auftrieb wirkt entgegen der Richtung
von OS (,gedriickt*). Die beiden Falle kénnen am Wert tlestvielfachen im Bahnachsen-
system unterschieden werden. Der ,gedrickte” Falstvn diesem Koordinatensystem eine
negative Normalbeschleunigung auf, wéahrend die N#veschleunigung im ,gezogenen®
Fall positiv ist. Es ist hierbei wichtig zu beaahteass der Fall der negativen Beschleunigung
nicht pauschal auftritt, wenn die Nase des Flugesigich entgegen der Richtung der Ober-
seite bewegen soll. Eine negative Normalbeschleungjdritt erst dann auf, wenn der Betrag
der negativen Bahnkrimmung den des Schwerkraftariieertrifit. Im Falle eines Fluges
ohne Kursanderung, d.h. mit, =0, wéare dies gegeben, wenn gilt:

y, < —Vi [Eosy, (5.2.28)

k

Mit dieser Formel lasst sich das kleinstmdgliche berechnen, das mit positivem Auftrieb
erflogen werden kann.
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Invertiert man die Bahndynamik rein mathematiscie wm den Gleichungen (5.2.19) bis
(5.2.21) durchgefiuhrt, entscheidet man sich a ipfioreinen der beiden Falle. Dies wirde
anschaulich bedeuten, dass das horizontal fliegehdyzeug, wenn die Bedingung (5.2.28)
fur eine neue kommandierte Krimmung erfullt ist, @en Rucken rollt, um der Bahn zu fol-
gen. Es ist leicht einzusehen, dass dieses Venhaltden meisten Fallen nicht sinnvoll ist.

Vielmehr gilt es zu untersuchen, unter welchen Bguaingen ein Flugzustand mit positivem
Auftrieb zu bevorzugen ist und wann die Verwendeiges negativen Auftriebs die bessere
Alternative darstellt. Hierzu werden zunéchst der ymoglichen Winkelkonstellationen zwi-
schen der aktuellen resultierenden Kifaft, und der fir die vorgegebene Bahn erforderlichen
resultierenden Kraff,, betrachtet.

5 3
¢ FACI N

Abbildung 5.10: Kraftsituation bei aktuell negativem Auftrieb
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Abbildung 5.9 zeigt die beiden Félle, die sich &eye wenn der aktuelle Auftrieb positiv ist.
Die beiden Mdglichkeiten, die sich bei negativem nvmtanauftrieb bieten, sind der
Abbildung 5.10 zu entnehmen.

Der Winkel zwischen aktueller Kraf,, und erforderlicher Kraff., wird mit §° bezeich-
net, der Winkel zwischen der aktuellen Ausrichtuleg Oberseite OS und der erforderlichen
Oberseitenausrichtung O%it J. Das Flugzeug muss also um den Winkelum die Ge-
schwindigkeitsachse rollen, um vom aktuellen zumdi@ Sollbahn erforderlichen Bahnhéan-
gewinkel zu gelangen.

Grundsatzlich ist die Strategie sinnvoll, immer dan kleinstmdglichen Winked zu rollen,
da dann die Zeit zum Erreichen des neuen, gewisrséhtigzustandes minimal ist. Demnach
ware der Winkel der geforderten Kraftrichtungsénder bei dem eine Vorzeichenumkehr
des Auftriebs kommandiert werden wiir¢t=90°.

Da ein Flugzeug jedoch normalerweise in seinemriglisverhalten und seiner strukturellen
Belastbarkeit asymmetrisch ist, d.h. dass es inR#gyel groRere positive Auftriebskréfte er-
zeugen kann als Abtrieb und ferner die Festigke# Blugzeuges meist grofRere positive als
negative Lastvielfache zulasst, ist eine Ausweitdaeg Bereichs fir einen Flug mit positivem
Auftrieb iber|d] =90° hinaus sinnvoll.

Daher wird ein Grenzwinked,..,>90° eingefuhrt. Liegt die neue, erforderliche Krafiric
tung in einem Winkelbereich um die aktuelle Austicty der Flugzeugoberseite, der kleiner
als @, ist, so wird die gewunschte Bahnkrimmung mit peesih Auftrieb erflogen, auch
wenn90° < |J] < P, gilt.

Damit lautet der Algorithmus zur Bestimmung der Blafingewinkelanderung:

fir C, >0
a=tH A (5.2.29)
puxmfur C,<0
arctan é( K fur ‘IEErf >F
e Vi +V—m:osyK (5.2.30)
k
Ko far ‘IEE” <F
K - fur |k-yl<® oder [F..|>|A
5= H | :u| Grenz ‘ e |Aﬂln| (5.2.31)
K'/,['l‘ JT fUI’ |K-/’I| > cDGrenz und ‘FErf < |Anin|

In diesen Gleichungen wurden zwei weitere Gedardkegg umgesetzt. Zum einen wird bei
der Bestimmung der Richturg der erforderlichen Kraft der vorherige Wert gedajtwenn
der Betrag vorF,, einen gewissen Grenzwert unterschreitet und zwheran wird auch ein
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Winkel |J] > ®.,, zugelassen, wenn der minimale Auftrieb, also detrd) des maximal

moglichen negativen Auftriebs, kleiner 4#%” ist.

Das Halten des bisherigen Sollwerts firbei kommandierten Kraften, die kleiner als ein
gegebener Schwellwert sind, wird implementiert,beageringen Absolutbetrdgen der Kraft
Fehler, etwa durch Messrauschen, numerische Unggkegien oder schlechte Kondition,
einen sehr grol3en relativen Einfluss haben undrdéibeSefahr besteht, dass die Sollausrich-
tung der Kraft ziemlich schnell erhebliche Spriizgat, die physikalisch nicht sinnvoll sind.
Um diese unsinnigen Verlaufe nicht als KommandalianRegelstrecke weiterzugeben, wird
der letzte Wert des Winkels gehalten. So ware dteiacinem Mandver, das in der Bahn-
krimmungsebene ein Lastvielfaches von null aufweist erforderliche Normalkraft eben-
falls null und damit die Ausrichtung der Kraft, unbestimmt.

Wegen der bereits angesprochenen Asymmetrie imalterhdes Flugzeuges beziglich Auf-
triebserzeugung und Strukturfestigkeit gibt es barthinaus Manéver, die mit positivem
Lastvielfachen geflogen werden kdnnen, wahrendnegiativem Auftrieb die erforderliche

Kraft aus aerodynamischen oder strukturellen Griandeht zur Verfligung steht. In diesem
Fall ist es nur moglich, das kommandierte Manouwerliegen, wenn anstelle des kleinsten
Winkels & auch eine deutlich hohere Anderung des Hangewvsnkielgenommen wird, um

die groéRRere zulassige positive Auftriebskraft ztzan.

Fur einen horizontalen Ausgangsflugzustand bedalitt, dass das Flugzeug bei einem
Push-over-Mandver, das bei negativem Auftrieb dasmal zulassige Lastvielfache unter-
schreiten wirde, auf den Ricken rollen soll, unndeh der Bahn folgen zu kdnnen.

Ist die bendtigte, reale Winkelanderung bestimmtkann der neue, der mittleren Schleife
vorzugebende Bahnhangewinkel folgendermalRen bezewtarden:

Heo=U+0 (5.2.32)

Ferner ist es notwendig, die Ergebnisse aus Wiifkeldnzen und Summen immer in einen
Wertebereich VOF{—IT,IT] zurlickzurechnen, um bei allen Winkelkombinatiorsémvolle
Werte zu erhalten. Dies wird mit Hilfe der in Altiing 5.11 dargestellten Schaltung bewerk-
stelligt. Dieses Element wird hier dargestelltedaehdufig benétigt wird, jedoch BIMULINK
nicht als Basisblock zur Verfigung steht.

Abbildung 5.11: Schaltung zur Begrenzung des Wertedyeichs
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Bei der Bestimmung des neuen Bahnhangewinkels wngtlen der Berechnung der Winkel-
anderung bereits die Festlegung getroffen, ob dee rrlugzustand mit positivem oder nega-
tivem Auftrieb erflogen werden soll. Mit diesen dnfnationen kann nun die neue komman-
dierte Auftriebskraft bestimmt werden. Es gilt:

+ ‘IEE” fiir Flugmit positivemAuftrieb

A = —‘IEErf fur Flug mit negativemAuftrieb (5.2.33)
A falls|u - pe| 2 05

renz

Wird eine sehr groRe Anderung im Bahnhangewinkehikandiert, d.h. is¢5|>5GrenZ,
ware eine sofortige Erzeugung der kommandierterit Kfa, wenig sinnvoll, da die real her-
vorgebrachte Kraft eine Bahnkrimmung in einer ganderen Ebene hervorriefe, als dies
durch die kommandierte Bahnanderung erwinsch¥istmehr muss erreicht werden, dass
der kommandierte Bahnhangewinkel nicht sprunghafjesommen, sondern kontinuierlich
erzielt wird. Ein Aufbau der erforderlichen Krafitidemnach erst dann sinnvoll, wenn ein
betrachtlicher Teil der tatsachlich wirkenden Kiadteits in Richtung der nétigen Kraft zieht.
Um dies zu gewabhrleisten, wurde die Gleichung 83Rum die Bedingung\. = A,, fiir den
Fall |14+ | 2 Ogren, €F9ENZL,

SO

renz

Bei der Berechnung der erforderlichen Kr&ft, muss ihr Betrag dariiber hinaus noch fiir
den positiven bzw. negativen Fall auf den jeweiligsigen Maximalwert beschrankt wer-
den. Hierbei gilt:

Ac posse = MIN{ G EBLC, s 1, e (NG|} (5.234)

Ao e = MX{ GLBLC, 1,1, 0D~ [P (5.2.35)

Auf diese Weise wird, zusatzlich zur dynamischerstaiwinkelbegrenzung in der mittleren
Schleife, bereits in der Bahnschleife einem Strogsabriss vorgebeugt und aul3erdem eine
Einhaltung der strukturellen Lastgrenzen sichegjist

Die Umrechnung des kommandierten Auftriefys in den kommandierten Anstellwinkel.
erfolgt mittels linearer Interpolation aus einert@dabelle. Dazu wird zunachst der erforder-
liche AuftriebsbeiwertC, . berechnet:

- A
Cac = (5.2.36)

Q

Die Tabelle zur eigentlichen Anstellwinkelbestimmgukann dann durch Inversion des Zu-
sammenhang€, (a) ermittelt werden. Hierbei ist zu beachten, dagsden streng monoton
ansteigende Bereich de,(a)-Kurve invertiert werden darf, damit jedem Auftrigeiwert
eindeutig ein Anstellwinkel zugeordnet werden kann.
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Bei der Bahnschleife ist zudem den Referenzmodéléssondere Beachtung zu schenken, da
auch diese bereits aktiv um Elemente erweitert eyrdie eine automatische Einhaltung der
Betriebsgrenzen des Flugzeuges sicherstellen sollen

Zunachst wird das Referenzmodell fur die Fluggesctigkeit betrachtet. Die zugehoérige
Struktur ist in Abbildung 5.12 dargestellt.

VV,R

)- _,VR:L

Abbildung 5.12: Referenzmodell fiir die Fluggeschwidigkeit

Das Referenzmodell erster Ordnung wird beschrieleoh:

v, {Tvi(q) v, -V, )L vy, (5.2.37)
Der Anteil /T, v, -V, ) wird dynamisch in Abhangigkeit vom Staudrugk limitiert. So
reduziert sich mit sinkendem Staudruck die maximaéssige Verzdgerung, bis schlie3lich
bei Erreichen des minimalen Staudrucks, der beiirmabem Auftriebsbeiwert erforderlich
ist, um das Gewicht des Flugzeugs zu tragen, keeiere Verzégerung mehr erlaubt ist. Bei
noch kleineren Staudriicken wird eine hohe posiBeschleunigung kommandiert, um das
Flugzeug durch Ausnutzung der verfigbaren Triebssakubkraft schnellstmdglich wieder
auf eine Geschwindigkeit zu bringen, fur die deauBtruck fir einen aerodynamisch getrage-
nen Flug ausreichend ist.

Ebenso wird bei hohen Staudriicken die maximaletipesBeschleunigung eingeschrankt,
um ein dynamisches Uberschreiten des maximalerd&teks und damit der Festigkeitsgren-
ze zu vermeiden. Jenseits des maximalen, strukaukissigen Staudrucks wird eine starke
Verzdogerung kommandiert, um durch Wegnehmen deul8chft das Flugzeug schnellst-
maoglich in den erlaubten Betriebsbereich zurtickingem.

Der begrenzte Wert der Referenzbeschleunigung awiath fir die Pseudosteuergrél3e heran-
gezogen. Es qilt:

vy =[L) YA —vc)} +K, Vs -V) (5.2.38)

T, (@

lim
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Das der Abbildung 5.13 zu entnehmende Referenzmfidallen Flugbahnwinkel ist analog
zu dem fur die Geschwindigkeit. Um bei kleinen Stéigken in der N&he des Stréomungsab-
risses ein weiteres Absinken der Geschwindigkeivethindern, wird neben der positiven
Beschleunigung auch noch ein Absenken der Naseéhdéocgabe eines negativei kom-
mandiert.

Die Gleichung des Referenzmodells lautet:

1
/o= —— - -V, 5.2.39
Vr {Ty(q) [qu Ve )} Vih ( )

lim

Die ZeitkonstanteT,(q) ist staudruckabhéngig, um der geringeren Effizidezaerodynami-
schen Steuerflachen, und damit der niedrigererelearien Ubertragungsbandbreite bei klei-
neren Staudricken Rechnung zu tragen.

4

/.h
4 Vy’R
+ —Vr| 1
yC — .-/-‘ +V R g TVR
4
q
T—e .

I

Abbildung 5.13: Referenzmodell fir den Flugbahnwinlel

Analog zum Referenzmodell der Geschwindigkeitfgittdie Pseudosteuergrofle:

v, {%q) ye - e )} +K, dyx - ) (5.2.40)

4 lim

Schliel3lich ist noch das Referenzmodell fir densiumkel zu betrachten. Es unterscheidet
sich von den beiden anderen vor allem durch dieemtésh komplexere Struktur zur Vermei-
dung einer Uberschreitung von FlugbereichsbegregemunDie Gestaltung des Referenzmo-
dells ist zusammen mit der Vorgehensweise zur Bengrgy der maximalen Kursdnderungs-
rate in Abbildung 5.14 dargestelit.

Abhangig vom aktuellen Staudruck berechnet sich der verfiigbare Maximalauftrieb zu:

Anax = GESE(DA,maX ( 5241 )
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Der daraus resultierende, aerodynamisch erreichivenemale Lastfaktor ist:

=P (5.2.42)
) y m@
Ab einem gewissen Staudruck Uberschreitet dieset &é@ maximal zulassigen strukturellen
Grenzwert. Folglich ist der aktuell mégliche unthabte Lastfaktor der jeweils kleinere die-
ser beiden Werte.

Vin

Vir

+n L —y Xr
Xc —T T)((a) ._/-. S T){R
S P (e s B

VK —_— V. \\ cosy,
nz,max
nz,max = mln{%@ ! nz.llm }
Avnax

q — Anax = q |:Sl:([:A,max

Abbildung 5.14: Referenzmodell fiir den Kurswinkel

Die fur einen in der Vertikalebene ungekrimmtengsteSinkflug erforderliche Kraft ist:
I:Vertikal = m[g Ij:osyK = mWK [Evi EOS}/K] ( 5.2.43 )
K

2 -2 2 . . . . . .
Da I:Verfugbar - I:ist,Ver'(ikaI + I:max,HorizontaI Und F - Xmax ljnm/K gllt! IaSSt SICh dle maXImal

zulassige und erfliegbare Kursédnderungsrate figtebBrehrichtungen zu

max Horizontal

2
JARER-E (n—mj -1 (5.2.44)
Vy COS)y
bestimmen. Hiermit ist der Grenzwert fir das Kuesenzmodell bestimmt. Die Zeitablei-
tung des Referenzkurses wird dynamisch auf denilgaem aktuellen Flugzustand zugeord-
neten Wert vony, .., begrenzt. Ein ahnliches Vorgehen wird auch in @tjewendet. Damit
lautet das Referenzmodell fiir den Kurswinkel:

1
o= —— - -V, 5.2.45
Xr {Tx (q) [GXR Xc )} Vin ( )

lim
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Wie im Falle des Steigwinkels wird durch staudrugkingige Wahl der Zeitkonstarite(q),
und damit der Bandbreite der Schleife der Abhargjigiter Effizienz der aerodynamischen
Steuerflachen und der aerodynamischen Krafte unohémte selbst vorfy Rechnung getra-
gen. Die Pseudosteuergrolie ergibt sich zu:

Vs {ﬁ xe -XC)} +K, fxe - x) (5.2.46)

lim
Die SchubkraftF,,, . wird durch Inversion der Beschleunigungsgleichbagtimmt:

Frw.c :m[ﬁg [$iny, +Vv)+W (5.2.47)
Diese Gleichung kann Verwendung finden, da die Bkiait ndherungsweise in Richtung der
Geschwindigkeit wirkt. Diese Annahme ist berechtdd einerseits der Schiebewinkel nahe
null gehalten wird und andererseits d#ST nur einen relativ kleinen Anstellwinkelbereich
nutzt.

Die Berechnung der zur geforderten Schubkraft gghirSchubhebelstellung. wird in
Kapitel 5.4 unter dem Stichwort ,Vortriebsregleriaaitert.

Zur Berechnung der Hedgesignale aller drei Refenenielle muss die Reaktion der Strecke
aus den tatséchlichen Werten vBg,, a und ¢ unter Verwendung eines Punktmassenmo-
dells des Flugzeugs abgeschéatzt werden. Zur Impitxtien dieses Modells werden die Glei-

chungen (5.2.16) bis (5.2.18) herangezogen.

Die Festlegung der Zahlenwerte fir die wahlbaremiaééen wird von der Interaktion der
geschachtelten Reglerschleifen dominiert.

5.3 Steuerflachenzuordnung (Control Allocation)

Die Inversion der Momentendynamik in Abschnitt &.Refert als Ergebnis die flir den kom-
mandierten Flugzustand erforderlichen, durch dmdamamischen Steuerflachen zu erzeu-
genden Momenteninkremen@é\ﬁ f‘f’)f :

Die Bestimmung der zur Erzeugung dieser Inkremerftederlichen Zusatzausschlage ist die
Aufgabe der Steuerflachenzuordnung. Da die betetehReferenzkonfiguratioFT nur
wenige Steuerflachen besitzt und folglich keine URethnzen fur die Momentenerzeugung
zur Verfugung stehen, ist es nicht erforderlicineei komplexen Stellflachenzuordnungsalgo-
rithmus heranzuziehen. Die Aufgabenstellung erschgieh nur dann, wenn eine sehr grol3e
Anzahl an Steuerflachen zur Erzeugung von Momeaterdie korperfesten Flugzeugachsen
vorhanden ist und eine optimale Ausnutzung vonrd&téglichkeiten angestrebt wird.

Mathematisch gesehen stellt die Control Allocatiaa Abbildung desn-dimensionalen Steu-
erungsraumes( ist die Anzahl der zur Verfliigung stehenden Stédhen) auf den dreidi-
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mensionalen Momentenraum (Roll-, Nick- und Giermotpear. Stehen mehr als drei Steu-
erflachen zur Verfigung, so kann unterhalb desdsdysbereiches einzelner Steuerflachen
jedes Moment mit einer Vielzahl von Stellflachenkonationen erzeugt werden. Die zusatz-
lichen Freiheitsgrade kdnnen dann zu Optimierungsken herangezogen werden. Informa-
tionen zum Thema Control Allocation sind unter aede in [26], [27], [37], [51], [116],
[121] und [132] zu finden.

Zur Bestimmung der zusétzlich nétigen Steuerauéagehiverden im ersten Schritt die erfor-
derlichen dimensionslosen Inkremente der Momeniemte bestimmt:

sP sP sP
X =—— dc d:m:_dvlc d:n:—_aNc
qsb/2 qrs, qsb/2

(5.3.1)

DasUFT besitzt zur schnellen Erzeugung von Momenten letliglie drei aerodynamischen
Steuerflachen Hohenrudey ), Querruder §) und Seitenruderd ). Die lokale Anderung der
Momentenbeiwerte lasst sich demnach wie folgt dest:

&l 0 Cw(xo'uo) Cw(xo’uo) 5’7
&, | =| Cpy (X0, o) 0 0 & (5.3.2)
&n O Cn{(XO’UO) Cn((XO’uO) 6Z

Da es beinUFT keine Kopplungen in der Momentenerzeugung zwisaerLangs- und der
Seitenbewegung gibt, zerfallt das System zu:
{&l } {C.g(xo,uo) C.g(xo,uo)Haé} (5.33)
&n Cn{(XO’UO) CnZ(XO’uO) 5(

BSBW

C,, :Cm”(xo,uo)[dq

(5.3.4)

Mit diesem Ergebnis kdnnen die Ausschlagsinkrembatimmt werden. Wahrend die Glei-
chung fur &C,, einfach nachdn aufgelost werden kann, muss zur Bestimmung &énund
o{ das lineare Gleichungssystem (5.3.3) geldst werndenbei ist aus Grinden der numeri-
schen Stabilitat auf alle Falle eine explizite Irsien der MatrixB g, zu vermeiden. Dartber
hinaus muss sichergestellt werden, dass die M&gjy, fir keine Kombination vorx, und
u, singular wird, so dass immer eine eindeutige Lgsies Systems mdglich ist.

Die Verwendung von Steuerausschlagsinkrementerelnston Gesamtsausschlagen ent-
spricht der in Kapitel 4.2.2 vorgestellten Vorgetwaise einer lokalen Inversion, die gegen-
uber dem globalen Fall eine wesentlich hohere Ggkeit zulasst. Ein wesentlicher Grund
hierflr ist, dass sich das System im Vergleich Zbtastrate relativ langsam durch den Zu-
standsraum bewegt und sich die tats&chlich resetitken Momenteninkremente infolge der
Aktuatorenverzdgerungen als relativ klein gegenidiem Nullmoment des aktuellen Zu-
standspunktes erweisen.
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Die tatsachlich kommandierten Steuergrof3en werdeohdAddition der Inkremente zu den
aktuellen, geschatzten Steuerausschlagen bereé&wmetgibt sich:

Ne =M+ 0N §c =460t {c =4+t (5.3.5)

Die aktuellen, geschatzten Steuerflachenausschiggé, und ¢, werden, wie in Abbildung
5.5 dargestellt, mit Hilfe der flr das Pseudo-Carttedging implementierten und nfEA(s)
bezeichneten Aktuatorenmodelle bestimmt. Die Mddgdet zur mehrfachen Nutzung der
Ergebnisse voréA(s) tragt weiter zur Effizienz des integrierten Regejskonzeptes bei.

Da im vorliegenden Fall dedFT die Steuerungsgradienten der Ruder nicht vom H&tue
Steuerausschlag abhangen, kann die NichtsingulaetaMatrix B i, leicht garantiert wer-
den.

5.4 Vortriebsregler

Die von der aul3eren Reglerschleife im Rahmen dezrémon der Punktmassendynamik in
Kapitel 5.2.3 bestimmte, kommandierte Triebwerkssghaft F,, . muss, wie bereits ange-
deutet, in eine zugehorige Schubhebelstellung vecheet werden. Dabei ist die Eigendy-
namik des Antriebssystems zu bericksichtigen, eéasa@ der in Abschnitt 2.4.3 vorgestell-
ten Modellierung als System zweiter Ordnung betetchird.

Eine Moglichkeit ware es, die Dynamik des Triebvgeakmittelbar zu invertieren. Da jedoch
keine Triebwerksmessgrof3en, wie etwa die Wellermddelh zur Verfiigung stehen, kann kei-
ne Inversion des Systems vorgenommen werden. Daldr zun&chst nur die stationére
Schubhebelstellung bestimmt. Dies geschieht duitduBg des Verhaltnisses zwischen der
kommandierten Vortriebskraft und der von der aké&relFluggeschwindigkeit abhangigen,
maximal moéglichen Schubkraft nach:

F
0 . =— e (5.4.1)
Fe I:TW,max (VA)
Da das Antriebssystem eine recht langsame Dynaufikesst (¢, = 1.5, {1, =1.2) ist es
sinnvoll, die Reaktion des Systems auf kommandi8dieubanderungen durch Verwendung
eines Vorhaltefilters zu beschleunigen. Hierzu veindPDT,-Filter verwendet. Es gilt:

(Ve )Is+1
O .(s)=L ="~ "B _(s (5.4.2)
F'C( ) TFiIter BS+1 F’C( )

Als Filterzeitkonstante wurde dabei nfit,,, = 004 esn relativ schneller Wert gewahlt. Da
das Fluggerat unbemannt und der verwendete Kolbemmelativ robust ist, kann als Opti-

mierungsgrofRe ein schnelles Ansprechverhalten debwerks dem Erzielen gro3er Schub-
ruhe vorgezogen werden.
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Die Wirkung des Vorhaltefilters im Frequenz- undtBereich ist der Abbildung 5.15 zu ent-

nehmen. In den beiden oberen Diagrammen sind deditugien- sowie der Phasengang der
Triebwerksdynamik, des Vorhaltefilters und des ggdalten Systems angetragen. Der grau
schattierte Bereich zeigt die Anhebung des Ampéitudozw. Phasengangs durch den Vorhal-

tefilter.

40 ——r T T T T T T T T T

Amplitude |A| [dB]

8ok HEHHHH H '777? 47

—0— Triebwerksdynamik
-~ Gekoppeltes System
_120 L L L L i iiil

Phase ¢ []

—0— Triebwerksdynamik

-3~ Gekoppeltes System
L L LI L1 11l L

100~ - b L

—0— Triebwerksdynamik
-0~ Gekoppeltes System

Schub [% der Sprunghodhe]

Abbildung 5.15: Wirkung des Vorhaltefilters im Vortriebsregler
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Der dritte Graph stellt schlie3lich die Reaktiom dginen Triebwerksdynamik sowie des ge-
koppelten Systems auf ein sprungférmiges Eingaggasdar. Die Beschleunigung des Sys-
tems durch den Vorhaltefilter kann wiederum angtau schattierten Flache gesehen werden.

Es ist wichtig darauf hinzuweisen, dass zur Enstgjlder Abbildung 5.15 die Triebwerksdy-

namik rein linear angesetzt wurde. In der realeace sind, wie in Abschnitt 2.4.3 beschrie-
ben, sowohl die Schubzuwachsrate als auch der Mawient beschrankt. Da im Flug jedoch

mehrfach stetig differenzierbare Verlaufe und kespeliinge kommandiert werden, spielt dies
fur die dargestellten Betrachtungen keine Rolle Bibbildung ist vielmehr als anschauliches
Beispiel zur Verdeutlichung der Rolle des Vorhalitefs zu verstehen. Bei einem wie unten
dargestellten Sprung von 0 auf 100% konnte der &ltefilter keine Beschleunigung erzie-

len, da das Kommandosignal auf eins beschrankBestkleinen Spriingen, die fir die realen
Kommandoverlaufe als reprasentativer angeseheneweddnnen, stellt sich die gewilinschte
Wirkung hingegen ein.

5.5 Bandbreitenbetrachtungen und Verstarkungsauslegung

Nachdem in den letzten Abschnitten die Struktur BRegelungssystems vorgestellt wurde,
stehen im Folgenden Uberlegungen zur zahlenmafigsiegung der verfligbaren Parameter
im Vordergrund. Neben der Rahmenbedingung, dassStibilitdt des geregelten Systems
gewahrleistet sein muss, ist dabei die MaximierdagUbertragungsbandbreite als primares
Optimierungsziel von grof3er Bedeutung.

Bei den folgenden Herleitungen wird der TatsachehReng getragen, dass es sich bei dem
vorhandenen Regelungskonzept um drei Reglerschlbidadelt, die jeweils einen relativen
Grad von eins aufweisen. Insbesondere ist zu belactiass infolge des Pseudo-Control Hed-
gings die Referenzmodelle der einzelnen Schleifiehtrals unabhangige Filter angesehen
werden dirfen, sondern dass deren Stabilitatsatpaften mafRgeblich von der Ruckflihrung
der Hedgesignale beeinflusst werden.

5.5.1 Lineare Ersatzdynamik des geschlossenen Systems rdigdging

Den Ausgangspunkt der Betrachtungen bildet die dBleig (4.3.9), die die Reaktion der
Strecke auf die Pseudosteuergrifideschreibt. Flir Systeme mit einem relativen Graal v

eins kann diese Gleichung durch Einsetzen der Diefindes Hedgesignals aus (4.3.5) zu
einem interessanten Ergebnis umgeformt werden:

y=v+A-v, =v+A-(V-U)=0+A (5.5.1)

Dies bedeutet, dass bei der Verwendung des PseodtpeCHedgings das reale System nicht
mehr mit der kommandierten Steuergrof3e antworteidern mit der Summe aus der ge-
schatzten Streckenreaktionund dem ModellfehleA.
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Ein weiteres wichtiges Ergebnis wurde bereits ins&nitt 4.3 hergeleitet. Es besagt, dass
das Pseudo-Control Hedging keine Auswirkung aufFéiblerdynamik hat, oder pragnanter,
dass die dynamischen Effekte, die Gber das Hedgidgihg, berticksichtigt werden, vor der
Fehlerdynamik quasi versteckt werden und somitzgattichen Verlauf der Fehlergré3e nicht
beeinflussen. Diese Eigenschaft erlaubt eine versSteldynamik unabhangige Betrachtung
der Dynamik der Fehlergréf@ Diese Tatsache ist insbesondere in Abschnitb&i@ler Un-
tersuchung der Beschranktheit venm adaptiven System von Bedeutung.

Das zugehorige Referenzmodell fir ein System migrai relativen Grad von eins lautet ge-
manR (4.3.7):

. 1 1 . 1
sz_aOEYR-'-aOEN_Vh=_?[ﬂyR_W)_Vh=_?@CR_Vh mit aoz? (55.2)

Hierbei iste.; = y; —w die Abweichung der Referenzgrofgg von der kommandierten Fih-
rungsgrofBew=y. . Aus diesen Zusammenhangen lasst sich eine Diexigleichung fur
die Dynamik vone.; herleiten:

. . . 1 . . 1 . . .
eCR:yR_W:_?@CR_Vh_W eCR+?|]ECR:yR_W:_Vh_W (5.5.3)

Dies bedeutet, dass bei einer positiven Wahl dékd®estanteT der Fehlere,, im Kom-
mandofilter beschrankt bleibt und sein Maximalwastvohl von der Ableitungv der Fih-
rungsgrof3e als auch vom Betrag des Hedgesignaddbhangt.

Der Gesamtfehlele, zwischen dem kommandierten Fihrungssigwad y. und der Stre-
ckenreaktiony setzt sich, wie in (4.3.15) eingefiihrt, aus dewAichunge., im Referenz-
modell und dem Folgefehlez zusammen, dessen zeitlicher Verlauf durch die dfdizha-
mikdifferenzialgleichung wie folgt beschrieben wird

€ =Y W=Y-YptYg~W=€+6E4 (5.54)

In einem System ohne Unsicherheiten bzw. in denetaieines adaptiven Gliedes der Mo-
dellfehler fast vollstandig ausgeglichen werdenrkah. bei demA-v ,=&= Qst, gilt
e=0, da Modellfehler und adaptiver Term die einzigenggngsgrof3en in die Fehlerdyna-
mik sind. Daher wird im Folgenden angenommen, @&ss6 gilt und somit der gesamte Feh-
ler . im Wesentlichen durcle.; bestimmt ist. Diese Annahme ist, wie spater auctien
Simulationen gezeigt wird, fir das System mit PseG@dntrol Hedging sehr gerechtfertigt.

Da alsoe, reprasentativ fur den Gesamtfehler ist, wird diéséfie weiter untersucht. Dazu
wird zunachst die geschatzte Modellreaktion mitiiser Taylorapproximation linearisiert.
Es gilt:

T fuw)=F B bow)  (559)

V= If(x,u)z If(x,uc)+

u
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Verwendet man die Ubertragungsfunktior G(s)(u. als Stelldynamik, so wird daraus:

v=F, +F, {G(s)-1)m, (556)
Die kommandierte SteuergroRe wird nachu, = F *(x,/7) bestimmt. Durch Differenzieren
des Ausdrucks bekommt man:

Z 1 = -1 L
g 2 OF7(w) o uC:%W&V:Eﬁ (5.5.7)

¢ v

Dieses Vorgehen ist nicht etwa der Versuch, diéthieare Gestalt der InverseiT?rl(x,v)
zu vernachlassigen, sondern ist dadurch geredgttedassG(s)eine statische Verstarkung
von eins hat, sich also b€i(s)-1 der stationare Term aus dem Zahler wegkiirzt unttsm
Zahler der Faktors ausgeklammert werden kann, was gemaR den Regelmagkacetrans-
formation eine Ableitung des Eingangssignals bexteDamit wirdv zu:

u

o=F_+F. F {G(s)-1)w (5.5.8)
Do v

™

Das ProdukiF = F,_ Elﬁv‘f ist fiir eine lineare Abhangigkeit der Systemreaktion der Steu-
ergrof3e gleich eins. Ansonsten ist es ein Mal3 igiNichtlinearitat des Systems im Steuer-
verhalten. In diesem Term schlagen sich bei deraBbtung der Dynamik des Referenzmo-
dellfehlers e.; auch samtliche Modellunsicherheiten nieder. Fekd&nen mit Hilfe dieses
Ausdruckes Stellraten- und —ausschlagsbegrenzungester Stelldynamik berlcksichtigt
werden. Im Falle einer Ratenbegrenzung vvlFArLg betragsméalRig einfach kleiner, im Falle
einer Ausschlagsbegrenzung sogar zu null, da eeieere Veranderung der kommandierten
Steuergrol3e keine Auswirkungen mehr auf die Ausggndfge hat. Somit kann das Nominal-
verhalten des linearen Ersatzsystems mitlels 1 untersucht werden. Die Robustheit des
Systems sowie dessen Toleranz gegeniber Sattigteldea kann durch Variation VOIF
analysiert werden.

Die im letzten Abschnitt beschriebenen Zusammen&&ngl in Abbildung 5.16 dargestellt.

Im Folgenden wird zun&chst der Nominalfall, dfh=1, betrachtet. Unter Verwendung der
linearen Approximation fiy wird das Hedgesignal zu:

V,=V-U=F, —[FUC +F [ﬂG(s)—l)m/]: F (- G(s)) @ (55.9)
Die Pseudosteuergrofesetzt sich nach (4.5.1) zusammen aus:
V=VetVpc =Vaq =V, Vp T Vet = _% [€cr +VRest (5.5.10)

Da die Dynamik vore als abgeklungen angesehen wird und auf3erdem gim&ihaften der
Dynamik von e., zu untersuchen sind, werden dieup,, zusammengefassten Anteile zu
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null gesetzt. Dies ist auch deshalb gerechtfertigtkeines der Elemente von,, durch e,
beeinflusst wird. Damit lautet der Naherungsauddficdas Hedgesignal:

(5.5.11)

Abbildung 5.16 : Geometrische Veranschaulichung dddedgesignals

Eingesetzt in die Differenzialgleichung (5.5.3) fér, ergibt sich bei Darstellung im Fre-
guenzbereich:

S + 7 g = (1~ G8)) e~ 8T (5512)

Daraus resultiert die Ubertragungsfunktion von BiénrungsgroRe auf den Kommandofilter-
fehler:
(s) _ Ts

Er _
ws)  Ts+1+F[{G(s)-1) (55.13)

Mit dem Zusammenhang., = y—-w kann hieraus auch die Ubertragung von der Filhrungs
groRew auf die AusgangsgrofRg bestimmt werden:

y(s) - 1+Fe(s)-1) (5.5.14)

W(s) CTs+1+F [ﬂG(s)—l)

Diese Gleichung ist geeignet, um die Dynamik saiméi Schleifen des vorliegenden Rege-

lungssystems zu untersuchen. Dabetflisieweils die Zeitkonstante des Referenzmodells der
aktuell betrachteten Schleif§(s) die Dynamik der eine Ebene tiefer liegenden Regleei-

fe, die aus Sicht des aktuell betrachteten Syssamgsagen die Stelldynamik wiedergibt. Fir

den NominalfallF =1 vereinfacht sich dieser Ausdruck weiter zu:

y(s) _ G(s) (5.5.15)

vv(s)  Ts+ G(s)
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Unter Berlcksichtigung der Dynamik der Aktuatords leneares System zweiter Ordnung
gemanR (2.5.1) mit der Ubertragungsfunktion

_ 33
GA(s)—SZJrZQ,mOmwg (5.5.16)

ergibt sich fur die Dynamik der inneren Reglersiddleur Regelung der Rotationsdynamik
mit der Zeitkonstantd, die Gleichung

R AC I o
Gi(s)_'l'iE$+GA(S)_'I]E$3+2'I]Za)OE'B2+'I'ia§E‘s+w§ (5.5.17)

Mit diesem Ergebnis lautet die Ubertragungsfunktiaeh SchlieBung der mittleren Schleife
zur Regelung der Lagedynamik wie folgt:

G(s) 23
G (s)= ! = 5.5.18
n(s) T.5+G(s) TT B +2TT (o 5 +TT of 3 +T af 5+ af ( )

Wird zuletzt noch die Bahnfiihrungsschleife gesd#os so ist die vollstdndige resultierende
Ubertragungsfunktion des linearisierten Ersatzsyste

G,(s)= - : “ . _ (5.5.19)

5.5.2 Kriterien fur die Stabilitat des geschlossenen Regeleises

Im Folgenden sollen Zwangsbedingungen fir die deskantenT,, T und T, hergeleitet
werden, die bei gegebener Aktuatordynamik, alsabetem{ und «,, gewahrleisten, dass
das nominale Gesamtsystem nach der SchlieRungdadieReglerschleifen stabil ist. Die Er-
gebnisse kénnen dann als zu erflllende Nebenbeuljegubei der Maximierung der Ubertra-
gungsbandbreite verwendet werden.

Als Grundlage fur die Untersuchungen wird das Htmwiriterium herangezogen [92]. Es
besagt, dass ein lineares Systeter Ordnung genau dann asymptotisch stabil ishnwaim
einen alle Koeffizienten des charakteristischenyRmins positiv und von null verschieden
sind (& > 0, i = 012,...,n) und zum anderen die fihrenden Hauptabschnittsdeterminanten
D, der HurwitzmatrixH positivsind ©, > Q i=12,...,n).

Eigentlich wére es ausreichend sicherzustellers das System nur dann stabil ist, wenn alle
drei Reglerschleifen geschlossen sind. Aus Siclisgrénden soll aber zuséatzlich gewahr-
leistet sein, dass auch die innere Reglerschléddémea sowie die innere und die mittlere Reg-
lerschleife zusammen ohne SchlieBung der aul3egibleife ein stabiles System ergeben.
Wahrend die Forderung nach Positivitat der Koedfiren trivial ist, ist der zweiten Bedin-
gung des Hurwitzkriteriums gré3ere Bedeutung beeasan.
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Die Hurwitzmatrix der inneren Schleifg, (s) lautet:

Tap T 0
W 2Tlw, O (5.5.20)
0 Taf T

Die zugehdrigen Hurwitzdeterminanten ergeben sich z
Di,lzTia‘é Di,2:Tia‘§ [ﬂZTiZa)O—l) Di,3:Tizwg [ﬂZTiZa)O—l) (5.5.21)

Hierbei ist D, , trivial. D;, und D, , sind redundant und geben die untere Schrankeiéir d
ZeitkonstanteT, an, die gerade noch zu einem stabilen Regelkigis, fd.h. dieD, , >0 und
D, ; > 0 sicherstellt. Es gilt:

T>T =_1_ (5.5.22)

MM 20w,
Dies wird im Folgenden mittels des Koeffizientan gewahrleistet mitT, = x/2{w, und
k >1. Anhand vonT, . wird deutlich, dass bei dem vorausgesetzten A&teaterhalten
zweiter Ordnung der maximal erreichbaren Bandbreitbhangig von der Flugzeugdynamik
eine Untergrenze gesetzt ist. Natirlich ist es mbgdass die Eigenschaften des Flugzeuges
zu weiteren Einschrankungen fuhren, jedoch veradtbieser Punkt auch, dass die Wahl
schneller Aktuatoren von entscheidender Bedeutsipgvenn eine Maximierung der Gesamt-

ubertragungsbandbreite ein wichtiges Ziel darstellt
Die Hurwitzmatrix der mittleren Schleifé_(s) ergibt sich zu:

T 2TT (w, 0 0

H = Cl.g i m(“{)2 Tle O
G,

) ) . (5.5.23)
0 & T T,

mit den zugehoérigen Hauptabschnittsdeterminanten:
Dna =Tk (5.5.24)
n2 = T Tntth Ty = 2¢) (5.5.25)
D ='|]Tnfa)é' [[]Tm [GZTiZwO _1)_4-'7(2] (5.5.26)
e =T7T366 O, (2T ¢y 1) - 477 (5.5.27)

Hierbei folgt ausD,, ,, dass

T 52 (5.5.28)

w,
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ausD, ; bzw. D, , resultiert:

. K
4T 4 2{w 2 K
T > 4 - b % (5.5.29)
My -1 5 K lw -1 % k-1
20w,

Die zweite Bedingung fuf,, erweist sich als strenger. Sie nahert sich deerfBedingung
fur groBex asymptotisch von oben an.

SchlieRlich ist die duRere Schleife zu betracHbéa Hurwitzmatrix vonG,_(s) lautet:

Taf TTTe  TTT, 0 0
of  T.Tap 2TT @, 0 0
He =| 0 T.of TT.T.of TT.T, 0 (5.5.30)
0 o TTof 2TTTlw O
| 0 0 Tab TT.T«  TT,T, |

Die zugehdrigen Hauptabschnittsdeterminanten ergebe

D,, =T, &b (5.5.31)
, =T, T T, -T)) (5.5.32)
0o =TT Tl Q1+ o (T e O, - T, ) - 2T,¢] } (5.5.33)
D, =TT el AT, Ce, + 2T T, TG (T, ~T)-Toed T2+ T, (1, -T)] =T} g g 24
D = TAT2T e AT T e, + 2T T, T8 (T, -T,)-T,af T 1,02 +T, (T, - )] -7, }(5.5.35)

Aus den TermerD,, bis D,, lassen sich wichtige Kriterien fur die drei Zeitistanten her-
leiten. D,, ist trivial, D, 5 ist redundant ziD_, . Aus D, , folgt:

T,>T, (5.5.36)

Dies bedeutet, dass die aullerste Reglerschleifsdamer sein muss als die innerste. Diese
Forderung wird mit Hilfe der Definitiod, =k [T, erflllt, wobeik >1 sein muss. Im nachsten

Schritt werden die Klammerausdriickey, und D,, zu null gesetzt, um den Minimalwert
fur T, zu bestimmen, bei dem beide Hauptabschnittsdatenten positiv sind.

2k{w,T. -1 _2{ _kk-1

FirD,,>0: T, >, —os0ii=o - £ s 5.37
TR0 T (k) (9530

_ 2 _ 2
FirD,,>0: T, > (2K¢eaT, -1) % (x-y) (5.5.38)

" (k-1 KT, @ 20T -1) @, ka(k -1k -1)
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Bei Einhaltung dieser Werte ist sichergestellt, daghd, . > 0 ist, somit alle Determinan-
ten positiv sind und damit die Ubertragungsfunkt@®;{s) asymptotisch stabil ist.

Damit sind nun vier Zwangsbedingungen fijy vorhanden, zwei aus der Betrachtung von
G,,(s) und zwei vonG,(s), die alle simultan erfiillt sein missen, d.h. diergste der vier
Bedingungen ist zu beriicksichtigen. Alle vier weislem gemeinsamen Fakt@ /c«, auf
und unterscheiden sich in einem Term, der von derebdt@ktorerk und « abhéngt. Diese
Terme lauten:
K ki —1 (kx —1)°
k-1 k(k-1) ki (k -1)(x - 1)

(5.5.39)

Sind diese vier Zwangsbedingungen erfillt und zuderi und « >1, ist sichergestellt, dass
die geschlossenen Regelkreise asymptotisch stablil Ziel der Bandbreitenmaximierung ist
es, das Produkk [k mdoglichst klein zu halten, da die Zeitkonstafje= k«/2{c, der au-
Rersten und langsamsten Schleife prinzipiell bestinanfén die Gesamtiibertragungsband-
breite ist. Dabei wirden sich theoretisch auch guligsungen ergeben, fur dig <T,, ist.
Dies bedeutet anschaulich, dass die Dynamik derrénf&chleife schneller ist als die der
mittleren. Eine derartige Auslegung ist jedoch wenighwoll, da sie die natlrlichen Ge-
schwindigkeitsskalen in der Dynamik des Flugzeugssathtet, gemald denen die Bahndy-
namik langsamer ist als die Lagedynamik. Vielmehlesatlie nattrlichen Zeitskalentrennun-
gen erhalten bleiben, so dass die Dynamik der jewéithist inneren Reglerschleife, die aus
der Sicht der aktuellen Schleife die Stelldynamik aditstdeutlich schneller ist. Mathema-
tisch lasst sich diese Forderung formulieren als:

k>a,>1 T—"‘>am>1 L>ao>1 (5.5.40)
T T,
Diese Zeitskalentrennung tragt essenziell zur Robiistee geschlossenen Regelkreises bei,
da sie die Kopplungen zwischen den Reglerschleifeueied.

5.5.3 Numerische Auslegung der Reglerparameter

Ziel dieses Abschnittes ist es, unter Verwendung oieb dargestellten Zwangsbedingungen
und Forderungen die Koeffizienten des Reglers zu besimmabei steht die Bestimmung
fur die Bereiche der Flugzeugenvelope im Vordergrund,dbeidie erreichbare Bandbreite
durch die Dynamik der Aktuatoren beschrankt ist. Di€sdirtritt ab einem bestimmten Stau-
druck auf. Die Zeitkonstanten fur niedrigere Staudrickenkd analog bestimmt werden.
Dazu wird fur die innere Schleife eine langsamere Zegtanie vorgegeben, die Zeitkonstan-
ten der mittleren und &uf3eren Schleife werden danndewselben Kriterien gewahlt, wie im
Folgenden dargestellt ist. Fur die Dynamik der Steitmen werden die in Kapitel 2.5.1 ein-
gefiihrten Werte vod = 1.2nd &, = 20rad/s angesetzt.
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Die Kriterien fur die Beurteilung der Lage der Pole fur dasare Ersatzsystem sind der
Abbildung 5.17 zu entnehmen.

Abbildung 5.17: Pollagen fir das lineare Ersatzsysim

Um das Ziel einer maglichst hohen Ubertragungsbandabzeiterreichen, miissen die natrli-
chen Frequenzen der Pole maximiert werden. Dies glieisondere fur die natirliche Fre-
guenz des langsamsten Polpaares, das fur die Gesadlntbiéen ausschlaggebend ist. Dabei
sind die durch die Faktorea,, a, und a, gegeben Skalentrennungen zu beachten. Neben
den prinzipiellen Stabilitatsforderungen, die durch .@% sowiek >1 und x >1 gegeben
sind, ist ferner die relative Dampfung der langsamstdée Robeachten, da diese im Wesent-
lichen das Einschwingverhalten des Systems bestiDmtschnellsten Pole sollen dariber
hinaus ein gewisses Mindestmald an absoluter Dampdufgeisen. Am unmittelbarsten
werden die Optimierungskriterien im Bodediagrames geschlossenen Kreises @fichtbar.
Hier ist die Bandbreite die kleinste Frequenz, beidisr Amplitudengang durch die -3 dB
Linie lauft. Diese Frequenz gilt es zu maximieren. D@npfungsanforderungen werden an-
schaulich dadurch bestimmt, dass der Amplitudengaigjiamt wenig tUber die statische Ver-
starkung von 0 dB hinausgeht und insbesondere, das&donanzspitze vor dem Abknicken
des Amplitudenverlaufs unterhalb der O dB Linie bleibt.

Als theoretische Untergrenzen fur die Zeitkonstantenirdeeren und der mittleren Schleife
ergeben sich infolge der Aktuatorendynamik:

- 1 002083 T =% _ 012 (5.5.41)
2 )

Z% m, min

i,min

Es ist anzumerken, dass diese theoretische Komhinat&erreichbar ist. Sie gibt lediglich
einen Anhaltspunkt fir die sicheren Untergrenzen deekien Zeitkonstanten.

Die Zeitkonstanten fur dedFT-Regler werden mit Hilfe numerischer Optimierungsverfahren
bestimmt. Dazu werden als Parameter fur die Kostenfumkti, « und y, vorgegeben.
Hierbei ist y,, ein Multiplikationsfaktor, mit dem das kleinstmodie T, multipliziert wird,
das samtliche Stabilitdtsbedingungen erfiillt. Dastitlurch die Beschrankung der Parameter
auf Werte groR3er eins die Stabilitat des geschlossBegelkreises automatisch gewahrleis-
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tet. Wirde man die Zeitkonstanten direkt als Parametegeben, ware dies nicht gegeben
und man miusste die Stabilitdt getrennt untersuches, i einem Gradientenverfahren fir
die Optimierung zu grof3en Problemen fuhren wirde, ddislkeete Entscheidung Stabilitat —
ja/nein keine weiche Gradientenbildung zulasst. riumerischen Optimierung der Ruckfihr-
verstarkungen wurde folgende Kostenfunktion herangezogen:

= W 2 Ws W, 5 4 YW 5
B A A A,

[=-3dB minay,

Die positiven Gewichtungsfaktorew, bis w; sind frei wahlbar. Das nichtlineare Optimie-
rungsverfahren bestimmt das Trip(kl,/(, ym), flr das die positive Kostenfunktioy,,.,, mMi-
nimal wird. Es ist wichtig anzumerken, dass die erretdm Zeitkonstanten immer mittels
nichtlinearer Simulation auf ihre letztendliche Eiggumn zu tberprifen sind.

Sind schlie3lich Zeitkonstanten bestimmt, kénnte desultierende System durch Einsetzen
der gewahlten Konstanten in die Ubertragungsfunk@q(s) und Berechnung der Eigenwer-
te bei perturbierten Gr'dBelﬁ, IEm und IE0 auf seine Robustheit hin untersucht werden. Dies
wurde jedoch im Rahmen der vorliegenden Arbeit nithithgefuhrt. Es wurde vielmehr die
Robustheit des adaptiven Gesamtsystems mitteldlinedrer Simulation bei veranderten
Streckenparametern validiert.

5.6 Erweiterung des Regelungssystems um adaptive Gliade

Ziel dieses Abschnittes ist es, die in Kapitel dtButerte Erweiterung von dynamischen In-
versionsreglern um ein auf neuronalen Netzen basieremdistives Glied auf einzelne
Schleifen de®JFT-Reglers anzuwenden.

Da die Rotations- und die Bahndynamik beide vonamesen Parametern, etwa von Masse
und Tragheitsmomenten, insbesondere aber vom aerodseteeni Datensatz und der Trieb-
werksmodellierung abhangen, erweist sich hier die Viedweg eines adaptiven Zusatzterms
als sinnvoll. Auch Ausfall- und Schadenssituationttien aus flugdynamischer Sicht meist
Veranderungen der genannten Parameter dar, so dassagévednsatz nicht nur eine Ro-
bustheitserh6hung im Nominalbetrieb, sondern auch gawisse Toleranz gegeniber Scha-
digungen und Degradationen der Konfiguration erwartest.las

Die mittlere Reglerschleife zur Regelung der Lage steiichtlich ihrer Dynamik einen rein
kinematischen Zusammenhang dar, der mit Ausnahmeeshsio& und Messfehler mit keinen
Unsicherheiten belastet ist. Daher wird diese Schiedet um ein adaptives Glied erweitert.
Um dennoch auch in der Lageregelung stationdre Géweuigy erzielen, wurde die lineare
Stabilisierung der Fehlerdynamik in Gleichung (5.2uUf)einen Integrator erweitert.
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5.6.1 Erweiterung der Schleife zur Regelung der Rotationsdyamik

Zunachst soll die innere Reglerschleife zur RegelumdRaeationsdynamik um ein adaptives
Element erweitert werden. Dies bedeutet, dass diedesteuergro3¥,,, die bisher aus dem
Anteil des Referenzmodelig,, und der proportionalen Rickfihrung der Fehler in den kor-
perfesten Drehratem . besteht, um den adaptiven Zusatztarg, zur Reduktion des
Modell- bzw. Inversionsfehlerd , und um den robustifizierenden Zusatztery) erweitert
wird.

Die Fehlerdynamik der Rotationsschleife von einemikaatGrad von eins lautet:

e,+tK, le, =A,"Vya ~V

@r (5.6.1)
Hierbei setzt sich der Fehlervektey zusammen gemal:
ep p_ pR
€ =% |7 47 0r (5.6.2)
& r=rg

Die Verstarkungsmatrix< , ist eine Diagonalmatrix mit den drei proportionalenrstéy-
kungsfaktorerk ;, k, undk, :

k, 0 O
K,=| 0 k, O (5.6.3)
0 0 k

Der adaptive Ternv,,, setzt sich wie in (4.5.2) dargestellt zusammen. i rdbustifizie-
renden Zusatzterm gilt die Definition gemald (4.5.3)s RBerngesetze werden (4.5.8) und
(4.5.9) herangezogen.

Betrachtet man die Gleichung der Fehlerdynamik alsafaisraummodell, so gilt fur die Sys-
temmatrixA . =-K . Die EingangsmatriB . =1 ,,, ist eine 3x3-Einheitsmatrix. Wird fir
die lineare Lyapunov-Gleichung f@ . =2l ., gewahlt, so gilt:

AI),EPw,E + Pw,EAw,E =-K wa,E - Pw,EK w = -2l 3x3

(5.6.4)
Damit wird die symmetrische, positiv definite Matif, . zu:
1k, O 0
P,e=| 0 1k, O (5.6.5)
0 0 Yk,

Folglich lautet die gefilterte FehlergroRg:
¥k, O 0

el o vk, 0 |=[e,/k, e/k, e/k](5.66)
0 0 Ik,

C.m) = ewP(uEBw,E = [ep eq
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Bezuglich der Verstarkungsfaktordn, k, und k, wird definiert:
k, =minfk,, k. k } k, =maxk,,k, .k | (5.6.7)

priiqr iy

Fur die weiteren Betrachtungen sind die folgenden offatizthen Aussagen hilfreich:

1 1

AQue)=TQue)=2  oPueBuc)=  TPucBuc)= Kol s Tel, (568)

—w w

Der Eingangsvektox , in das neuronale Netz setzt sich bei der Rotatiorestk aus drei
Anteilen zusammen. Den ersten Part bilden die Abweighn zwischen den tatséchlichen
und den vom Referenzmodell vorgegebenen korperfesterrddeah reprasentiert durch die
gefilterte FehlergroRé! . Da es sich um ein System mit einem relativen Gadains han-
delt, enthalt diese nur die Fehler in den Regelgré8#st und nicht deren Ableitungen.

Den zweiten Teil bilden Gro3en aus dem Referenzmatielilem neuronalen Netz Informa-
tionen Uber die Sollbahn liefern und damit auch digghdtikeit bieten, nicht nur kompensa-
torisch auf Abweichungen, die fir das Netz uber diedfghbRel] sichtbar sind, zu reagie-
ren, sondern auch unmittelbar, wie in einem Vorwartsgwisatzkommandos bei sich an-
dernder Referenzbahn zu geben. Dieser Anteill bestebhs aem Vektor
Xg = [ PrrOro Fa» Pro Oro Fr] T - Nachdem die ReferenzgréBen vorgegeben werden, kaserd
Vektor als beschrankt angenommen werden, d.h. egxil; < &, .

Da die Aerodynamik des Flugzeuges und damit auetRditationsdynamik im Wesentlichen
von der aktuellen Umstromung abhangt, werden zushtdie Zustdnde der translatorischen
Flugzeugbewegung als Eingangsgrof3en in das neurdigtle gefiihrt. Anstelle der Ge-
schwindigkeit wird jedoch der Staudruck herangezogen.dleiche GroRenordnungen der
Eingangssignale zu erzielen, wird dieser auf den ineir é5eschwindigkeit vorvOm/s in
Meereshohe herrschenden Staudruck bezogen. Der drilées iNetz gefihrte Anteil setzt sich
also gemarX = [G/GHWS a ,B]T zusammen. Auch dieser Teil kann aufgrund der physi-
kalischen Begrenzungen der Konfiguration leicht nabkenobeschréankt werden, so dass
IX|, <X gilt.

Im Rahmen delJFT-Reglerauslegung wurden weitere alternative Eingangkasnneuronale
Netz untersucht, etwa die Rickflihrung wap in das Netz selbst und die Verwendung von
HZHF als NetzeingangsgroRe. Es wurde amghdurch v, ersetzt, um den nicht um das Hed-
gesignal reduzierten Vorwartsanteil in das Netz waileiten. Samtliche folgenden Betrach-
tungen kénnen fur alle diese Alternativen analog dwefiligt werden. Im weiteren Verlauf
werden daher alle Betrachtungen fir den oben beschriebéetzeingangsvektor
Yw=[§w Xk ')ZT]T durchgefuihrt. Damit ergeben sich insgesayt11 EingangsgroRen,
der Anteil v, besteht ausy, = Elementen. Fir die Anzahl der Neuronen der vertageck
Netzebenen, wurden bei den weiter unten dargestellten Simutatrersuchen unterschiedli-
che Werte untersucht.
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5.6.2 Erweiterung der Schleife zur Regelung der Bahndynanki

Die Erweiterung der Bahnfuhrungsschleife um einptidas Glied gestaltet sich sehr ahnlich
zur Rotationsdynamik. Insbesondere die Zusammaeamsgtzer Lyapunov-Matrix und die
daraus resultierenden Ausdricke fur die gefilt&eblergrofe sowie die einzelnen Abschat-
zungen verlaufen analog, da es sich auch hier anSgstem mit einem relativen Grad von
eins handelt. Daher wird die Darstellung auf didiféon der beteiligten Grél3en begrenzt.
Der Fehlervektor der Bahe, setzt sich aus Anteilen fir Geschwindigkeit, Stanikel und
Kurs zusammene, =|e, €, eX]T. Die proportionalen Ruckfuhrverstarkungen sinddere

in einer Diagonalmatrix gemaR , = diag{k\,,ky,k)(} angeordnet.

Auch fur das neuronale Netz selbst, den robustiieniden Zusatzterm sowie die Lerngesetze
werden dieselben Gleichungen herangezogen wiedbdotationsdynamik.

Der Netzeingangsvektot, setzt sich wiederum aus dem Vektor der gefilteRehlergroRen
¢, und GroRen aus dem Referenzmodgl= R,yR,)(R,VR,yR,)'(R]T zusammen. An zusatz-
lichen Parametern wird, analog zur Rotationsdynanhék normalisierte Staudruck zugefihrt,
da dieser im Wesentlichen die Grol3e der aerodymhemsKrafte bestimmit.

Neben den bei der Rotationsdynamik beschriebengéerndtiven fir zusatzliche Netzein-
gangsgrofien wurden bei der Bahndynamik auch vesagibe der Hangewinkab und der
Nicklagewinkel © als Netzeingdnge herangezogen, da diese fur dséchtung der Schwer-
kraft relativ zum flugzeugfesten Koordinatensystamsschlaggebend sind.

Auch bei der Bahndynamik kénnen die Antedde und X an den Netzeingangen wieder nach
oben beschrankt werden.

Aufgrund der analogen Struktur der adaptiven Emvaitgen von Rotations- und Bahndyna-
mik werden im Folgenden samtliche Herleitungendiér Rotationsdynamik vorgestellt. Die-
se kdnnen aber jederzeit unmittelbar auf die Bahadyk tUbertragen werden.

5.6.3 Beschranktheit von Fehlergréf3e und Gewichten

Die in Kapitel 4.5.3 vorgestellten Betrachtungerrdes nun auf den konkreten Fall am Bei-
spiel der Rotationsdynamik angewendet. Da es sitbdi um ein System mit einem relati-
ven Grad von eins handelt, vereinfachen sich \deleAusdriicke. Die Definition der Koeffi-
zientenc, sind dem Kapitel 4.5.3 sowie dem Anhang C zu dmntren.

Mit den Definitionen aus den letzten beiden Untpitadn ergeben sich fie, bis c:

C, =+ &2 +X2 c,=2Jn, +1 cZ:%\/n_zm:0 (5.6.9)

c,=2/n, +1[Z" +& c5:%\/n_zm:o va c6:%\/n_2[Z_* (5.6.10)
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Mit diesen Werten lautet der Term fur die Konstagyte

_ L sl (44t _—_ ——
Cy —L(—WEEA iz (/1 +§\/n_zt¢oj[z iz yn,+1z +g)} (5.6.11)
Der ungunstigste Fall fur die Zeitableitung der pyaov-Funktion geman (4.5.39), bei dem
der groRtmogliche Betrale, |, des Fehlers auftreten kann, ergibt sich, wepminimal ist.
Leitet manc, nachHZHF ab, so lasst sich die Lage des Scheitelpunkt:r},ndﬁuF guadrati-
schen Funktion und damit das Minimum vanbestimmen:

0c, :k—lwtﬁzm 7] —(/1 +%\/n_2m0ji*]:o (5.6.12)

0|Z

F

Das Minimum tritt demnach auf bei:

= _ 1 S CO
HZHF =22 [ﬁaﬂ/n2 +1j (5.6.13)
An dieser Stelle ergibt sich fi:
2
—.2(Coy/n, +24 =
CSmin:i z 2—(0 2 ) -2Z 1+n2 +& (5614)
' K, 16/
) 3 _ _14 Ko
Fir c, erhélt man: c, =1+ 2 (5.6.15)

S

Somit ist nach Gleichung (4.5.43) die Zeitableitiigder Lyapunov-Funktion (4.5.24) im-
mer dann negativ, wenn gilt:

2
—.2 {Cya/N, +24 —
yAe AR )—22 1+n, +&

_kS 164
le,, 2p= 8 K, (5.6.16)

—w

Unter Berucksichtigung der Abschatzung (C. 9 ) kaamit eine garantierte obere Schranke
fur |le,|, wie folgt angegeben werden:

APae) o [k, [k,
”(:"w”zS L‘(Pw,E)D?_ ]/Ewﬁb— ED? (5.6.17)

Eingesetzt ergibt sich daftr:

2
—.2 {Coa/N, +24 —
52 ZZM—2Z 1+n, +&

w 161
le,|, < G k. (5.6.18)

—w

Damit ist die Beschranktheit der Gewichte und déddfs|e, |, bewiesen. Dartiber hinaus ist
eine sichere obere Schranke fur die Fehlergro3egmtgn. Bei der Betrachtung der letzten
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Gleichung fallt auf, dass die Fehlerschranke duvthimierung des Verhaltnissek, /k,,
gesenkt werden kann. Daraus lasst sich die Fordeableiten, sofern moglich , =k, =k,
zu setzen.

5.6.4 Bestimmung der Parameter— Robustheit, Lernraten, Vestarkungen

Dieser Abschnitt befasst sich mit der Wahl der zerfifYgung stehenden Designparameter.
Die Betrachtungen werden wieder anhand der Rowdigramik durchgefuhrt, sind aber ana-
log auf die Bahnschleife zu tbertragen. Zunachmt die in der DiagonalmatriK , enthal-
tenen proportionalen Rickfihrverstarkungen zu besén. Weiterhin sind die wahlbaren
Parameter des neuronalen NetzesI', und I', sowie die beiden Konstantdn, und k,,
des robustifizierenden Terms festzulegen.

Die Verstarkungerk,, k, undk, der MatrixK , legen im Falle des nichtadaptiven Systems
die Geschwindigkeit der Fehlerdynamik fest. Die posn Konstanten sollten gemaf der
Forderung im letzten Abschnitt, falls moéglich, gleigiol3 gewahlt werden. Auch wenn sich
die Geschwindigkeit der Dynamik um die unterschiddit Achsen des Flugzeuges als ani-
sotrop erweist — die Rollachse weist die schnellgteamik auf, gefolgt von Nick- und Gier-
achse — werden die Zeitkonstanten in den Referedelten aller drei Variablen auf den Wert
der nach Kapitel 5.5.3 bestimmten Zeitkonstahtgesetzt. Fur die Verstarkungen der Feh-
lerdynamik wird daraus resultierend folgende Walttajéen:

k,=k, =k =BT =k, B=1 (5.6.19)

Der zusatzliche Faktof, wurde eingefuhrt, um die Geschwindigkeit der Fetyramik als
Vielfaches der Geschwindigkeit des Referenzmodelldefinieren. Da sich die Referenzmo-
delle bereits an der maximal erzielbaren Bandbreienteren, ist es nicht erforderlich, die
Fehlerdynamik wesentlich schneller als das Referedeithpu machen. Auf der anderen Sei-
te ware es auch wenig zielfuhrend, die Fehlerdyndamgsamer als die Vorgabedynamik zu
entwerfen, da der Gesamtfehler eine Uberlagerung der beiden Teilfehleg, aus dem
Modell und e aus der Fehlerdynamik, darstellt. Diese Uberlegnngetivieren die Wahl
B =1, die sich auch in nichtlinearen Simulationen bevéit. Die Tatsache, dass alle drei
Ruckfuhrverstarkungen denselben Wert aufweisen,rt fltum minimalen Verhaltnis
k,/k,=1.

Der nachste zu bestimmende Parametek istder gemali (4.5.41) folgende Bedingung erful
len muss:

E(Pw,EBw,E) — 1 7 * _az)
kr1>C6Gm—§\/n_2[Z dl;z (5620)

Mit der getroffenen Wahl fur die Ruckfuhrverstargen vereinfacht sich der Ausdruck zu

k,>Y2.n, Z"k,.
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Fir die Wahl der Parametéy,, I', und I',, wird eine vereinfachte Form der Dynamik des
Systems mit neuronalem Netz betrachtet. Hierzu wisdrdauronale Netz, wie in [67] vorge-
schlagen, um einen hypothetischen Gleichgewichtamdstin dem die Gewichtsmatrizen
gleich null sind, linearisiert. Das bedeutet, d&¥s=W" =0 und V =V’ =0 angenommen
wird. Dies ware der Fall, wenn kein Modellfehlerfteeten wirde, d.h. weniA =0 bzw.
F(x,u)=F(x,u) gilt, was impliziert, das€" =0. AuRerdem ware in diesem Gleichgewichts-
zustand die gefilterte FehlergroRe ebenfalls gleigh d.h.g] =0.
Zunachst wird die Fehlerdynamikgleichung nach détr ategeleitet. Es ergibt sich:

e, =-K_ @ +A-v_ -V, (5.6.21)
Uber die zeitliche Veranderung des Modellfehlerark&eine Aussagen gemacht werden.
Daher wird sie zu null gesetzt, d.h.=0. Fir die Ausdriickev,, und v, sind weitere Be-

rechnungen erforderlich. Hierzu werden zunachstdimgesetze (4.5.8) und (4.5.9) um den
oben dargestellten Gleichgewichtszustand lineatisie

w=r,s0)g, V=0 (5.6.22)
Die Zeitableitung des adaptiven Zusatztenys liefert:

Vo = WTG(VTX)+VVTG'(\7TY)[E\7TX+\7Tﬂ (5.6.23)

Da W =0 und V =0 bleibt davon nur:
V.0 =[Ny 6(0)@, ] (0)=¢, 7 (), ((0) (5.6.24)

Aufgrund der sigmoiden Aktivierungsfunktionen und daaswertes von 1 gilt:
6(0):[1 y2 - ]/2];(n2+1) (5.6.25)

Wahlt manT',, =)'l , wobeil eine Einheitsmatrix ungt' ein Skalar ist, so folgt:
10 - 0f(12

y:GT(O)I:r\IVBf(O)Zy'[E:L % %i| 0 1 O ]/2 =y’|:€1+n742.j (5.6.26)

00 - 1||12

Unter Berticksichtigung der Definition der gefilemt FehlergroRe;! =K ' [, lautet der
endgultige Ausdruck fuw,,:

v, =YKl e, (5.6.27)

Die Zeitableitung des linearisierten robustifizieden Terms ergibt:

v, =k, K1 @, (5.6.28)
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Die beiden letzten Ergebnisse werden nun in (5)@Rigesetzt, so dass gilt:

6,=K,@&,-yK_ @, ~k,K,)®@,+A (5.6.29)

Diese Gleichung stellt ein System zweiter Ordnung da

e, + (K, +ko K }), +yK 2, =A (5.6.30)
R —
2w, o

Samtliche Matrizen auf der linken Seite sind Diadadrizen, so dass das vektorielle Glei-
chungssystem in drei skalare Differenzialgleichungefgespaltet werden kann. Aus diesen
Systemen zweiter Ordnung kénnen Dampfung und natérkeequenz bestimmt werden:

2
2wk, W=l s a= [V feTele e (5651

k 2\y/k,  2{yk,

Umgekehrt konnen die Parameter und y bei vorgegebener natirlicher Frequenz und
Dampfung{ bestimmt werden:

V= (4.{)2 [kw krO = kw [(ZZ&"O - kw) ( 5.6.32 )

Somit lasst sich die Fehlerdynamik mit adaptivem Gliad robustifizierendem Zusatzterm
naherungsweise als System zweiter Ordnung auffadesaen Dampfung und nattrliche Fre-
quenz vorgegeben werden kdnnen. Um SchwingungeNeateparameter zu vermeiden, ist es
sinnvoll, fur die Dampfung zu aperiodischem Verhalf@hrende Werte vory > 1or-
zugeben. Fur die natirliche Frequenz ist zu beréickigen, dass die Lerndynamik langsamer
ablaufen soll als die eigentliche Systemdynamikgdass hier relativ kleine nattrliche Fre-
guenzen gewahlt werden sollten. Jstbestimmt, so kann Uber (5.6.26) aughund schliel3-
lich T, =)'[l ermittelt werden. Da die MatriX', nicht in den Betrachtungen enthalten ist,
konnen keine unmittelbaren Aussagen uber die Wahl Np gemacht werden. Fur viele
Normbetrachtungen und Beweise ist es jedoch sinnapndlogI', = )'[l zu wéahlen, wobei
die Dimension der Einheitsmatrix dn, angepasst werden muss.

Schliel3lich ist noch die Wahl voAd zu diskutieren.A ist ein Teil der so genannten e-
Modifikation, die durch Erzeugen eines”ﬁ’f}”F quadratischen Terms in der Zeitableitung der
Lyapunov-Funktion die Beschranktheit der Gewichtsinan sicherstellt. Netzeingangsunab-
hangige Schranken fir die Gewichtsmatrizen in Algigieit von A werden in Anhang C
hergeleitet. Es ist jedoch auch zu erwahnen, dass-Wodifikation eine Art von Vergessen
beim neuronalen Netz darstellt, das die Gewichted@ridangsam auf null zuriickzieht und
somit die im Netz gespeicherten Informationen lgscht.

Da die Schranken fur die Gewichte selbst den Fehlear wenig beeinflussen und es auf der
anderen Seite nicht wiinschenswert ist, die Infaonah im Netz permanent wieder abzu-
bauen, wird furA ein relativ kleiner Wert vorgeschlagen.
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Es bleibt anzumerken, dass die angegebenen Bezehukghaltspunkte fur die Wahl der
freien Parameter bieten, nicht aber deren endgutiigeerische Berechnung zulassen. Viel-
mehr missen die einzelnen Werte ausgehend von siem@tartwerten in nichtlinearen Si-
mulationen auf ihre Tauglichkeit hin Uberprift unthaepasst werden. Dies ist schon deshalb
erforderlich, weil fir viele Parameter, etwa fir édiezahl der Neuronen der verdeckten Netz-
ebenen,, keine Auslegungskriterien zur Verfugung stehed anl3erdem andere Grof3en, die
fur die Bestimmung der Parameter erforderlich sindaetie obere Schranké™ der optima-

len Gewichtsmatrizen, weder bekannt sind noch exlerechnet, sondern nur mittels Simu-
lationsversuchen abgeschatzt werden kdnnen.

5.7 Bahngenerierung und Bahnregelung

Die bisher dargestellten Regelungsschleifen kornvoegegebenelV -, y- und y -Verlaufen
mit hoher Ubertragungsbandbreite folgen. Sie bilden Kernbestandteil der vorliegenden
Arbeit. Der Vollstandigkeit halber wird kurz aufediGenerierung der Sollflugbahnen aus
Wegpunkten und auf die Navigationsregelung einggganFur genauere Informationen sei
auf [47] verwiesen. Dort wird sowohl die Uberpriguder Fliegbarkeit der Bahn und die
Feststellung der Hindernisfreiheit als auch dieegBenung von Einflugkurven behandelt.

5.7.1 Erzeugung von Sollbahnen aus gegebenen Wegpunkten

Die abzufliegende Strecke wird in Form von Wegpunkteeinem lokalen Koordinatensys-
tem anhand einer Nord-, einer Ost- und einer Hohapkmente festgelegt. Zusatzlich kann
zu jedem Wegpunkt eine Sollgeschwindigkeit vorgegelerden. Das lokale Koordinaten-
system hat seinen Ursprung in einem im WGS-84 vorgagab Koordinatenpunkd\,, L4
und h, .

Zwischen den einzelnen Stitzpunkten werden par&tedr kubische Splines zur Definition
der BahngrofRen verwendet. Dieser Ansatz hat deteNatass er an den Stiitzpunkten stetige
Ubergange bis zur zweiten Ableitung des Splinewdsldietet und folglich bis hin zur Rota-
tionsdynamik weiche Vorgabeverlaufe der SollgroRemylioid sind. Dartiber hinaus kénnen
die Kruimmungsmaxima dieser Art von Kurven sehr leiddtimmt werden. Durch eine Be-
schrankung der Krimmung kann somit auch bei gegeltdnggeschwindigkeit eine Einhal-
tung des maximal zuldssigen Lastvielfachen beradisder Bahngenerierung gewahrleistet
werden. Die mathematischen Grundlagen parametrisgblereS kénnen neben [47] auch
[28] entnommen werden.

Die vier parametrischen Splines zur Vorgabe von Bahth Geschwindigkeit als Funktion
eines Laufparameterns bestehen ben+1 Stitzstellen aus:i Segmenten und sind gegeben
durch:
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(=8, (1) +h, G-t e, Gt +d,,
Sf,y(t) =a, [& -1 )3 +b,y [(t -1 )2 *Gy [(t -t )+di,y
8.0z, -t +b, f-tF+c, Gt )+, (o7
§.(0)=a, QL+, (-t P +c, (-t +d,

Um gleichmaRige Splinekurven zu bekommen, ist es slhmals Laufparametet nahe-
rungsweise die auf der Kurve zurtickgelegte Streckeehmen. Da diese a priori nicht expli-
zit bekannt ist, muss sie angenahert werden. Deatan Verbindung zweier aufeinander fol-
gender Stitzpunkte hat sich hierbei besonderstheies gekrimmten Kurvenverlaufen als
unzureichende Lésung erwiesen. Daher wird in dedebeoben genannten Literaturquellen
eine gewichtete Kreisbogennaherung vorgeschlagen.

Abbildung 5.18: Kreisbogennéherung der Kurvensegmete

Die zugehorigen geometrischen Verhéltnisse sind Addgildung 5.18 zu entnehmen. Die
Kreisbogennaherung wird unter der Annahme, dassAd&lehnung der Bahn in dewy-
Ebene wesentlich groR3er ist als in der Hohenriaptumur fir die Projektion der Sollbahn-
punkte in die genannte Ebene durchgefihrt, so eéassch also bei den beteiligten Vektoren
u und v um zweidimensionale Vektoren in der erdparalleleariebhandelt. Hierbei gilt fur

den Winkely. :
detu, :
siny; :M mit u:P, - P und Vv:P, - P, (5.7.2)

Jul, G, |

Die Lange des Bogensegmentsergibt sich dann zu:

B =|R., - R|E-A— (5.7.3)
siny,

Zur Abschatzung der Segmentlanigewird dann eine gewichtete Uberlagerung aus der-cho
dalen Lange, also der linearen Verbindung der lbeRlenkte, und dem Durchschnitt der Lan-
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ge der Kreisbogem8, und B,, herangezogen. Der Gewichtungsfaktorast 0. Die zugeho-

rige Formel lautet gemalf [28]:
RH—RIEﬁatEEEE—.“ + Lol j—l}l} (574)
2 \siny, siny,

.+ B
n=G-0)(R, Rl oB B
Dabei ist immerh 2|Pi+1 - R|. Mit dem Gewichtungsfaktoo kann festgelegt werden, ob die
Abschéatzung der Segmentlange sich eher am chordélgrp@nktabstand oder an den ge-
krimmten Kreisbogen orientieren soll. Sind die gertgheLangenh aller Segmente be-
rechnet, so ergeben sich die Werte des Laufparasiteterden Stltzpunkten zu:

t,=0 t,=t+h mit O0<is<n-1 (5.7.5)

Zur Berechnung der Splinekoeffizienten fur die einen Abschnitte sind Kontaktbedingun-
gen zwischen den einzelnen Segmenten zu beriickgiohDiese sind miB =(x, v, ):

S (ti ) =Y S (ti+l) = Yin S’—l(ti ) = S'(ti ) S"—l(ti ) = SI"(ti ) (5.7.6)

Wahrend die ersten beiden Bedingungen, die dieg&édt der Kurve selbst sicherstellen, zu
je n Gleichungen fihren, resultieren aus den beidenteletBedingungen, die die Stetigkeit
der ersten und der zweiten Ableitung erzwingen,ejmsyvn—-1 Gleichungen. Damit stehen
4n-2 Gleichungen zur Bestimmung vodn Unbekannten zur Verfligung. Die restlichen
beiden Bedingungen sind:

$(0) =, (t,.)=0 (5.7.7)

Dies bedeutet, dass die vorgegebene Bahn am Anfahgma Ende ungekrimmt ist, d.h. dass
in diesen Punkten ein stationérer Flugzustand tierr&Jm die zu I6senden Koeffizienten-
gleichungen herzuleiten, sind die Ableitungen dam®&kurven zu betrachten:

S(t):?% [&_ti)g"'h [&_ti)z *G |:(t_ti)"'di
S(t)=3a (-t +2 ft -t +5 (5.7.8)
1) =6a tb-t)+

Die Anwendung der Kontaktbedingungen auf die Ablegen ergibt mih =t,,, —t;:

o =D ¢ = Yia~Y _h1(20+b.,) d=y (5.7.9)

3 h 3

Die Koeffizientenb werden durch Auflésen des linearen Gleichungseyst [b =g nach
dem Vektorb ermittelt. Hierbei gilt:

: 3y., — V. 3y, —v
b= [bo,...,bn]T g= [gl’.",gn_l]T mit gi+1 — (y|+; y|+l) _ (y|+;] yl) ( 5.7.10 )
i+1 i




REGELUNGSKONZEPT FUR DIE REFERENZKONFIGURATION 191

h 2h+h) b 0 - 0

0 hl 2(hl+h2) hz 0

A= (5.7.11)

0 0 0 0 -~ h,
Um bei parametrischen Splines Ableitungen bestimmekdmmen, sollte nicht der Laufpa-
rametert, sondern die tatsachliche Streckeals Ableitungsgrof3e verwendet werden, da

schon geringe Abweichungen zwischen der geschéatatdnder tatsdchlichen Wegléange zu
erheblichen Fehlern bei der Ableitung filhren konrzads® = dx’ +dy? gilt:

2 2
ds_ (%j +($’] (5.7.12)
dt dt dt
Bei der Ableitung einer Funktiori nach der Strecke ergibt sich damit:
df _ df /dt

== 5.7.13
ds  ds/dt ( )

Aus den vorgegebene(rxN,xo,hE ,V)-Wegpunkten werden unter Zuhilfenahme der oben dar-
gestellten Algorithmen zun&chst in degx,-Ebene Uber die Kreisndherung die Segmentlan-
gen geschatzt und damit der Laufparameter festgdldugr diesen Laufparameter werden
danach die Koeffizienten der vier Splinekurven ¥argabe des Positions- und Geschwin-
digkeitsverlaufs berechnet.

Zur Darstellung der Algorithmen zur Prifung von gharkeit und Hindernisfreiheit sei auf
[47] verwiesen. Diese Uberprifungen befassen si@eamit der Beschrankung des maxima-
len Steig- und Sinkwinkels sowie der maximalen Bemahilgungen auch mit der Begrenzung
der Bahnkrimmung auf einen geschwindigkeitsabhandwpetamalwert.

Die Generierung der Bahn erfolgt vor dem Flug offlaam Boden. Die Ergebnisse der Bahn-
generierung werden dem Regelungssystem in Form dieeBpeffizienten fur die einzelnen
Bahnabschnitte sowie der zugehérigen Laufparamétesstllen vorgegeben.

5.7.2 Navigationsregelung

In diesem Abschnitt wird kurz das in das Regelungissy integrierte Navigationssystem
vorgestellt, das der Bahnschleife die Kommandogrd@el , y und y vorgibt. Dazu sind
zunachst die Ablage von der Sollbahn und der West lchufparameters zu bestimmen. Mit
diesen Informationen werden dann die Richtung dditr&ektorie sowie die Winkelinkre-
mente zur Korrektur von Ablagen bestimmt, aus denkheftich die gesuchten Kommando-
groRen berechnet werden. Da die Bahnschleife kemmtiestandteil der vorliegenden Arbeit
ist, wird das Prinzip nur kurz dargestellt, ausfiche Informationen sind in [47] zu finden.
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Zunachst wird in dex x, -Ebene mittels der Normalenmethode der horizontaltaiial von
der Sollbahn bestimmt. Hierzu wird das kuirzeste last der Flugzeugposition auf die Spli-
nes gefallt. Fur die Bestimmung der Lotfu3punkte warfiblgende Splines betrachtet:

x(t)= At +Bt* +Ct+D, yt)= A +Bt2+Ct+D,  (5.7.14)

Ihre Koeffizienten kbnnen aus den urspringlichekiéian durch Substitution bestimmt wer-
den zu:

A =a, B, =-3at+b C =3at’-2bt+c D =-at’+bt*+ct +d (5.7.15)

Die fur denx-Spline angegebene Formel kann analog aufy¢s@lines tbertragen werden.
Die lokale Tangentensteigung der Splines lautet:

_dy_ dy/dt _ y'(t) _ 3A/t2 +2Bt+C,
dx dxdt x(t) 3At?+2Bt+C,

(5.7.16)

Fur die Normalensteigung git, =—1/m, . Daher sind die FuBpunkte der Lote von der aktu-
ellen Flugzeugpositim(lxf ,yf) auf die parametrische Splinekurve Losungen deicllag:

Y(t)_ Ye _ X'(t)

=-— (5.7.17)
)% y()
Einsetzen der Splines fuhrt zu folgendem PolynomrBinGng:
5 .
(K, +K, )d =0 (5.7.18)

j=0

Fur die KoeffizientenK , gilt:
Ko =C,(D,-%,)  K,=C2+2B(D,-x,) K, =3BC,+3A(D,~x,) (5.7.19)

K, =4AC, +2B? K, =5AB, Kg, =3A (5.7.20)

Die K, werden analog gebildet. Die Nullstellen des Polgaaverden mit Hilfe der Methode

von Laguerre [124] bestimmt. Hierbei sind nur didlezeNullstellen von Interesse. Fur diese
wird Uber die Formel von Pythagoras der Abstand egehdrigen Splinepunkts von der
Flugzeugposition berechnet. Der kleinste diesert®/entspricht dem aktuellen minimalen
Abstand des Flugzeuges von der Sollbahn.

Fur die Regelung ist aber nicht der FulR3punkt degemblicklichen kirzesten Lotes auf der
Vorgabetrajektorie ausschlaggebend, vielmehr sokk gjewisse Berucksichtigung des zu-
kinftigen Verlaufs der Sollbahn mit einbezogen werd@aher wird vom LotfuRpunkt aus
um eine Strecke&s:nyEL/;mt entlang der Sollbahn nach vorne gegangen. DieiNerb
dung des Lotfu3punktes mit dem Endpunkt dieses $plinkes bestimmt die Sekante, die
den Sollwert fur den Bahnwinkeg} vorgibt und zu der auch die fur den Regler reléyaor-
ausschauende Seitenablafye sowie die Kursablagéyy bestimmt wird. Der Parametét
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ist ein Designparameter, der angibt, wie weit vonualken Lotfu3punkt entlang der Trajek-
torie nach vorne gerechnet werden soll. Btirhaben sich kleine Werte im Bereich von unter
einer Sekunde bewahrt. Uber den Tevim wird zudem die lokale Krimmung der Bahn be-
ricksichtigt. Fur die Krimmung gilt:

= (dx/dt) rldy/dt?)-(d?x/dt?)rfay/dt) (5.7.21)
l(cx/dit)? +(ay/dt)? [

Die geometrischen Verhaltnisse fur die Sollbahnfaligel in Abbildung 5.19 dargestelit.

Abbildung 5.19: Seitliche Regelabweichung

Analog zur dargestellten Vorgehensweise wird in\atikalen Ebene zur Bestimmung der
HohenablageAh sowie der Flugbahnwinkelabladey vorgegangen.

Zur Navigationsregelung wird ein einfachRIDT;-Regler herangezogen, der zum Sollkurs
ein Inkrement zur Kompensation der seitlichen Ablageurechnet. Das Ablageinkrement
ist dabei beschrankt, so dass der Sollkurs immernmticinem maximalen Winkel ange-

schnitten wird. Ferner wird der kommandierte Kursdeiein den zuldssigen Wertebereich
zurtickgerechnet, bevor er an die Bahnreglerschiegitergegeben wird.

Fur die Regelung in der Vertikalebene wird eine erizontalebene analoge Struktur ver-
wendet. Die Struktur der Navigationsregelung isAbbbildung 5.20 dargestellt.

Eine sinnvolle Erweiterung stellt die Normalisierudgs durch den Regler kommandierten
ZusatzwinkelsAy mit der Geschwindigkeit dar, da sich die Geschvgkelitskomponente
senkrecht zur Sollbahn 2d [sinAy bestimmt und deshalb durch eine Normalisierung der
Verstarkungsfaktoren ein konstantes Verhalten dbargesamten Flugbereich erzielt werden
kann.



194 REGELUNGSKONZEPT FUR DIE REFERENZKONFIGURATION

XSOII
—| l > Ki
S :
+ AXmax +
By * K>E0- [ O~ M > Xe
+ DY
_I_
O—T. K,
V

Abbildung 5.20: Basisstruktur der Navigationsregelung

Es sei darauf hingewiesen, dass fur Sollbahngenegeund Navigationsregelung relativ ein-
fache Ansatze gewahlt wurden, da diese Aufgabeéustgn nicht Kernbestandteil der vorlie-
genden Arbeit sind, sondern lediglich die auRereniistelle fur die relevanten Regelkreise

darstellen.
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Kapitel 6

Untersuchung des Verhaltens des
geregelten Systems

6.1 Einflhrung

Ziel dieses Kapitels ist es, den entworfenen Remlérseine Leistungsfahigkeit hin zu unter-
suchen. Da keine realen Flugversuche durchgefidrden konnten, wird das Verhalten des
Systems anhand nichtlinearer Simulationen betradHtetzu wird das in Abschnitt 3.4 vor-
gestellte System herangezogen. Das nichtlineare &iimo$modell entspricht den Darstel-
lungen in Kapitel 2. An diesem Punkt ist die hohedelberungstiefe von grof3er Bedeutung.
Insbesondere der Einfluss der schwach gedampfi@m8hgssensoren spielt eine entschei-
dende Rolle, da die Dynamik der Sensoren bei dele§usg des Regelungssystems im Ge-
gensatz zu den Stellsystemen nicht aktiv bertickgiciwurde, jedoch einen wichtigen dyna-
mischen Bestandteil des Regelkreises darstellt.

Die Untersuchung des geschlossenen Regelkreisesikarwei Aspekte unterteilt werden.
Dies ist zum einen die Betrachtung des Nominalvezhaltbei dem davon ausgegangen wird,
dass das Streckenverhalten dem Modellverhaltenrgtispund zum anderen die Analyse des
Verhaltens bei grol3en Parameterunsicherheiten.

Beim Nominalverhalten werden wiederum drei untersdivlee Bereiche beleuchtet. Dazu
gehort die Reaktion der Strecke auf schnelle Anugen in der FuhrungsgréRe (Sprung- und
Rampenantworten), die der Beurteilung des Ubertrggnarhaltens hinsichtlich Schnellig-
keit, Ubergangsverhalten und stationarer Genauigkent. Als nachstes ist die Wirksamkeit
der Envelope Protections zu untersuchen, die stkin sollen, dass das Flugzeug auch
dann den zulassigen Flugbereich nicht verlassthwba FihrungsgroRen Werte auf3erhalb
desselben vorgeben. Hier sind vor allem schnelledAarungen an die Betriebsgrenzen von
Interesse. Schliel3lich wird anhand einer komplexerdanensionalen Bahn gezeigt, dass das
System in der Lage ist, aus Wegpunkten eine Sollzalgenerieren und mit Hilfe des auf die
Bahnschleife aufsetzenden Navigationsreglers diéskn mit hoher Genauigkeit zu folgen.

Bei der Untersuchung des Verhaltens bei groRennidesunsicherheiten steht die Betrach-
tung der Leistungsfahigkeit der adaptiven Glieder\Vordergrund. Ziel ist es weniger die
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Robustheit des Reglers im klassischen Sinne zusutdeen, als vielmehr durch eine starke
Veranderung des Streckenverhaltens festzusteltedjeoneuronalen Netze in der Lage sind,
diese Anderungen auszugleichen. Dabei darf natiidior das Verhalten der Strecke, nicht
aber das Inversionsmodell, angepasst werden.

6.2 Verhalten im Nominalfall

6.2.1 Ubertragungsverhalten der Bahnregelungsschleife

Zunachst wird die Reaktion des Systems auf schAeltkerungen der FiihrungsgroRen unter-
sucht, um Schnelligkeit, Ubergangsverhalten undostate Genauigkeit des Systems zu be-
trachten.
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Abbildung 6.1: Doublette im Steigwinkel bei V = 3dn/s, h = 100m

Abbildung 6.1 zeigt die Reaktion des Systems ané €oublette im Steigwinkel. Der Aus-
gangsflugzustand ist ein stationérer Horizontalfbwy 30 m/s in einer Héhe von 100m. Die
Inversion der Bahndynamik fiihrt bei der ersten Féamlh einem sprunghaften Anstieg des
kommandierten Anstellwinkels auf den zu maximalem Aeiftriihrenden Grenzwert von
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12°. Die hohe, zum Aufbau dieses Anstellwinkels reiéoliche Nickrate von annahernd 75°
kann nur mit Hilfe eines kommandierten Vollausschldgs Hohenruders erreicht werden.
Das Flugzeug erreicht den vorgegebenen Wertper30° in weniger als einer Sekunde und
nimmt den Stationdarwert nach einem leichten, gut gett@mpberschwinger ca. 2s nach
dem Kommando ein.

Fur die abnickende Flanke mity = -60° wird ebenfalls der maximal zulassige, hier negative
Anstellwinkel von -6° kommandiert und auch tatsa¢hkereicht. Aufgrund des wéhernd des
Steigflugs gesunkenen Staudrucks und des geringesdiigbaren abnickenden Moments
erreicht die Nickrate nur etwa -88. Der kommandierte Sinkwinkel vop=-30° wir nach
etwa 2s zum ersten Mal erreicht. Analog zum erstechkiehen wird der Stationarwert nach
einem moderaten, gut gedampften Uberschwinger sokingénommen.

Bei der Rickkehr in den Horizontalflug ist infolges gestiegenen Staudrucks eine geringere
Zunahme im Anstellwinkel ausreichend, so dass keimiialausschlage in den Rudern
erforderlich sind. Es zeigen sich jedoch ein deléirer Uberschwinger sowie die Notwen-
digkeit, den Anstieg der Flugbahn durch einen gegeigen Ruderausschlag, der zu einer
negativen Nickrate und einem ebenfalls negativestéhwinkel fihrt, aktiv zu stoppen.

Insgesamt werden die kommandierten Sollwerte raschauackichend gedampft eingenom-
men und ohne stationare Regelabweichung gehalten.

In Abbildung 6.2 wird eine Rampe im Kurs betrachti¢, eine 180°-Kurve, also eine Rich-
tungsumkehr, innerhalb von etwa 3s kommandiert. Zurteim der Kurve kommandiert der
Regler den maximal mdglichen Querruderausschlagdver-10°, der zu einer Rollrate von
etwa 120/s fuhrt, mit der das Flugzeug einen Bahnhangewinelnahe 90° einnimmt. Das
bedeutet, dass zum Einleiten der Kurve die gesanysikatische Steuerautoritdt des Systems
ausgeschopft wird. Dennoch bleibt der hierbei atéinde Schiebewinkel aufgrund der guten
Kurvenkoordination unter 0.8°.

Das Ausleiten der Kurve geschieht wiederum untem@iteing der maximalen Steuerautori-
tat. Dabei wird der Hangewinkel nicht abgebaut,dson ein gegensatzlicher Hangewinkel
erzeugt, damit das Flugzeug den Uberschwinger woa &0° iiber den kommandierten Ziel-
kurs von y =180° moglichst schnell abbaut. Dieser Hangewinkelwecfigait zu einer ho-
hen Rollrate von etwa -146. Aufgrund der begrenzten Stellgeschwindigkeit @asrruder-
aktuators sowie infolge des Erreichens des Maxinsalzhlags kann die kommandierte Roll-
rate physikalisch nicht erreicht werden. Die Séttig) hat aber keine negativen Auswirkungen
auf die Stabilitat des Systems, da die tatsachlRbkérate verwendet wird, um beim Héange-
winkelverlauf den Vorgabefilterwert um das vorharel&®eaktionsdefizit zu verringern. Die-
se Reduktion wird wiederum an den Kommandofilter #m &urswinkel weitergegeben.

Auch bei dem schnellen Hangewinkelwechsel bleibiStdriebewinkel unter 0.8°. Damit sind
die Kurve sowie deren Ein- und Ausleitung sauberémiert.
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Insgesamt kann festgehalten werden, dass auch degagetrenen Kurswinkelverlauf unter
maximaler Ausnutzung der physikalischen Mdglichkeden Strecke gut gedampft und stati-

onar genau gefolgt wird.

t[s]

t [s]

t [s]

t [s]

100m

30 m/s, h

Abbildung 6.2: Rampe im Kurswinkel; Richtungsumkehr bei V
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SchlieRlich wird noch eine blockférmige Anderung #emmandierten Geschwindigkeit be-
trachtet. Die zugehorigen relevanten Zustands- StediergréfRenverlaufe sind in Abbildung

6.3 dargestellt.
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Abbildung 6.3: Blockférmige Geschwindigkeitsanderuig
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Zunachst wird eine Geschwindigkeitszunahme von 10bai®iner Ausgangsgeschwindig-

keit von 30 m/s kommandiert. Bei der ansteigendenkielavird der Schub sofort auf 100%

vorgegeben. Der tatsédchliche Schubwert steigtiab@ge der tragen Triebwerksdynamik nur

allmahlich an. Die schnelle Abnahme des vorgegeb&asbnbes noch deutlich vor Erreichen
der Zielgeschwindigkeit zeigt die Wirkung des Vdtegliedes im Schubregler. Durch dieses
Verhalten wird ein starkes UberschieRen des Statieertes trotz der langsamen Triebwerks-
dynamik verhindert. Der Endwert von 40 m/s wir naiciem leichten Uberschwinger schnell

angenommen. Das Abbremsen zurtick auf 30 m/s verl&aiti@n

Trotz des vorhandenen Schubhebelarmes und dertanflen Schubwechsel zwischen Vol-
last und Leerlauf &ndert sich der Flugbahnwinkelwemiger als 0.25°. Dies ist insbesondere
deshalb bemerkenswert, weil der Schubhebelarm beingersion im Regler nicht explizit
bertcksichtigt wurde.

Auch bezuglich der Geschwindigkeit kann ein gutebw®rtfolgeverhalten attestiert werden,
das lediglich durch die stark verzogernde Dynamik Geebwerkes sowie die limitierte zur
Verfiigung stehende Schubkraft in seiner Bandbbsgehrankt wird.

6.2.2 Wirkung der Betriebsgrenzenbeschrankungsmechanismen

Nachdem die Fahigkeit zur exakten Bahnfolge demamstriurde, wird nun untersucht, wie
sich das Gesamtsystem bei Annaherung an Betrielxsgrererhalt. Dabei sind zwei Szena-
rien zu untersuchen. Zum einen die langsame Annapeaardie Betriebsgrenzen und zum
anderen ein mdglichst dynamischer Eintritt in die r@region, der die Wirkungsweise der
dynamischen Betriebsgrenzenbeschrankungsmechanisragutlichen soll.

Eine langsame Annaherung an die BetriebsgrenzerFldgzeuges wird in Abbildung 6.4

illustriert. Ausgangspunkt ist ein stationarer Kemflug bei 30 m/s in einer H6he von 100m
und bei einer relativ hohen Wendegeschwindigkeit 86°/s. Es wird nun eine lineare Ab-
nahme der Geschwindigkeit bis auf 0 m/s kommandiert.dint-lugbahn bei sinkender Ge-
schwindigkeit halten zu kénnen, ist eine ZunahmeAtesellwinkels erforderlich. AuRerdem

muss das durch die Anderung der Schubkraft hervofgiee Triebwerksnickmoment kom-

pensiert werden. Die rechten drei DarstellungeAbbildung 6.4 zeigen die Begrenzung der
zulassigen Anderungsraten von Geschwindigkeit, éivginkel und Kurs. So wird bei einer

Annaherung an die Mindestgeschwindigkeit die maximdéssige Verzdogerung reduziert,
damit ein ,Unterschie3en* der Minimalgeschwindigkestmieden werden kann. Nach etwa
14s wird die Verzogerung nicht mehr durch den umsgiiihen Kommandofilterwert, son-

dern vom staudruckabhangigen Limiter vorgegeben HB&ichen der Mindestgeschwindig-
keit von etwa 13 m/s ist keine weitere Verzdogerunpmzelassig.

Auch die erste Ableitung des Anstellwinkels istustaickabhangig begrenzt. Je ndher das
Flugzeug dem maximalen Anstellwinkel kommt und je langmadas Flugzeug wird, desto
geringer ist die Rate, mit der ein weiterer Auflolas Anstellwinkels erlaubt ist.
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Abbildung 6.4: Geschwindigkeitsreduktion im Kurvenflug;

langsamer Eintritt in den Begrenzungsmechanismus

Da sich das Flugzeug in einem Kurvenflug befinded omt sinkender Geschwindigkeit die

maximal erzeugbare Normalkraft staudruckproportiomtsnimmt auch die maximal mog-

liche Wenderate kontinuierlich ab. Nach etwa adkudden, bei einer Geschwindigkeit von
ca. 24 m/s, kann die kommandierte Wenderate von @@°Korizontalflug nicht langer auf-

rechterhalten werden, so dass ab diesem ZeitpuekKdisanderungsrate nicht mehr vom
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sich die Wenderate sukzessive, bis das Flugzeugnbemaler Geschwindigkeit und maxi-
malem Anstellwinkel stationar horizontal geradeaiggfl Die erlaubten Betriebsgrenzen sind

Kommandofilter, sondern vom dynamischen Limiter vorgegetwird. Folglich verringert
zu keinem Zeitpunkt Giberschritten, das Vehikel lilgtbsicheren Bereich.

t [s]
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t [s]

Abbildung 6.5: Dynamischer Eintritt in den Begrenzuingsmechanismus

t[s]
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Eine wesentlich schnellere Anndherung an die Betgeenzen ist in Abbildung 6.5 darge-
stellt. Hier werden Anstellwinkelerhhung und Enevgrlust nicht durch eine kommandierte
Geschwindigkeitsabnahme, sondern durch rapides Hdudz auf einen grofR3eren Steigflug-
winkel erreicht. Ausgangspunkt ist eine Sinkspiraié einem Bahnneigungswinkel von
y =-13 und einer grolRen Wenderate vgr= 75°/s. Neben der eigentlichen Annaherung
an die Betriebsgrenzen ist bei diesem Beispiel @ielAgilitat des Steigwinkelaufbaus trotz
der groBen Kurvenschraglage zu beachten. So wird Anderung des Bahnwinkels um
Ay =68 vorgenommen, ohne dass dabei die Wenderate zurgchstht.

Uber der Darstellung deg-Verlaufs ist eine weitere Kurve angetragen. Séditstien stau-
druckabhangig maximal zulédssigen Steigwinkel dar. Daoii sichergestellt werden, dass bei
grol3en Steigwinkeln der Reststaudruck am Hohenrnund®er ausreichend ist, um das Flug-
zeug ohne Unterschreitung der Minimalgeschwindigikeginen Bereich zurtickzubringen, in
dem bei der vorhandenen Schubleistung eine pos#t@szhwindigkeitszunahme wieder még-
lich ist.

Um ein Uberziehen des Flugzeuges infolge einer dyseiran Uberschreitung des maximalen
Steigwinkels zu verhindern, wird die maximal erlauBtsnahme)y des Steigwinkels eben-
falls beschrankt. Es zeigt sich, dass diese Beskhrg in der Zeit zwischen 2s und 2.5s aktiv
ist und hier die Geschwindigkeit des Hochziehemstikert.

Bei der schnellen Annaherung an den maximalen Amstedel ist ferner die Begrenzung der
Ableitung des Anstellwinkels erforderlich. So widie Zunahme des Anstellwinkels beim
Hochziehen von dieser Beschrankung gebremst.

Schlief3lich wird noch, wie im Falle der langsamen &merung an die Betriebsgrenzen, die
maximale Wenderate aufgrund des sinkenden Staudbecksenzt. Daher wird die Wenderate
nach dem Hochziehen nicht mehr vom Kursfilter, sondem dynamischen Wenderatenli-

miter vorgegeben.

Zusammenfassend lasst sich feststellen, dass dielBgrenzen weder bei einer langsamen,
noch bei einer dynamischen Annaherung tberschrttaden sind und sich folglich die ein-
gebauten Schutzmechanismen als effektiv erwiesemhabe

6.2.3 Autonome Bahnfolge

Bei den bisher durchgefiihrten Simulationen wurdenBihngréRev , y und x unmittel-
bar vorgegeben. Die Navigationsschleife zur autaohén Folge von Trajektorien wurde
also bislang nicht betrachtet. Im Folgenden soll aisfidel einer komplexen, dreidimensio-
nalen und stark gekrimmten Flugbahn mittels nictdalieeSimulation der Nachweis erbracht
werden, dass das System in der Lage ist, autonomlenglexen Bahn mit hoher Genauig-
keit zu folgen. Die Solltrajektorie ist zusammen ngr datsachlichen Bewegung des Flug-
zeuges und den zugehoérigen Abweichungen in Abbgdué dargestellit.
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Abbildung 6.6: Dreidimensionale Testtrajektorie

Die Bodenspur der vorgegebenen Flugbahn ist eird@uanit einer Seitenlange von 300m.

Die Seiten des Quadrats wurden mit Bogen von einatiu? von 30m verbunden. Wéahrend
die beiden sudlichen Kurven in der Ebene liegegigsdie Flugbahn nach Norden stark an.

Der Krummungsradius in der Vertikalebene betragt 7fimdie maximale konstante Bahn-
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steigung gilt y =68°. Die Uberhoéhung der Bahn nach dem Hochziehen Heffitéey 130m.
Ausgangsflugzustand beim Eintritt in die Bahn ist gtiationarer Horizontalflug in 200m Ho-
he in Nordrichtung bei 30m/s. Setzt man die Ausgaeggvindigkeit in Bezug zu den Kur-
venradien und der Bahniberhdhung, so zeigt sicds dee Trajektorie hohe Anforderungen
an das System stellt. Ein stationarer Kurvenflug3@in/s wirde bei einem Radius von 30m
einer Wenderate voly =180°/s entsprechen. Der rein aus der kinetischen Enelege-lug-
zeuges bei 30m/s mdgliche Hohenzuwachs betragt AhitV?/2g =459m nur einen
Bruchteil der in wenigen Sekunden aufzubauendemtadrhohung. Daraus resultiert, dass
die vorgegebene Bahn neben groRen Krimmungen inlsalewhselnden Ebenen auch gro-
Re Schwankungen im erforderlichen Energieniveau @igfwund damit die physikalische
Leistungsfahigkeit der Konfiguration voll ausrei&ie ist daher geeignet, um das Potenzial
des Regelungssystems zu demonstrieren.

Die in der Abbildung dargestellten Markerpunkte résentieren jeweils einen Zeitabstand
von 2.5s. Fur das Abfliegen des gesamten Rundkweeten demnach insgesamt 40s beno-
tigt. Zur Beurteilung des Flugzeugverhaltens sietten den Bahnabweichungen und deren
zeitlicher Zuordnung auch die Verlaufe der ZustgndlBen, die der Abbildung 6.7 zu ent-

nehmen sind, von Bedeutung.

Das Flugzeug beginnt nach ca. 2s mit dem Hochzidbiermaximale Nickrate liegt etwa bei
35°/s. Wahrend dieses Vorgangs ergibt sich keine hatat® Bahnabweichung, die vertikale
Bahnabweichung bleibt unter 1m.

Nach etwa 5s beginnt das Flugzeug zu rollen, unRitetungsanderung von Norden nach
Osten vorzunehmen. Aufgrund der gegentiber der Haaken stark geneigten Krimmungs-
ebene ist hierzu eine Schréaglage von deutlich @bérerforderlich. Die Agilitat der Kurve
zeigt sich sowohl in dem schnellen Hangewinkelaufdawauch vor allem in der hohen Nick-
rate von Uber 73s sowie in einer kurzzeitigen Spitze im Anstellwihk&usatzlich ist zu be-
ricksichtigen, dass wahrend des Mandvers der Stekiddonimmt, da das Triebwerk die fur
den rapide eingeleiteten Steigflug erforderlichergre nicht ausreichend schnell zur Verfi-
gung stellen kann. Damit reduziert sich zwischefizkitauch die Reaktion auf Steuerkom-
mandos. Die maximale seitliche Bahnablage wahrendVdggvers betragt etwas tber 3m,
die maximale vertikale Ablage ca. 6m.

Nach Erreichen des Zielkurses ist es effizienten Blug auf dem Rucken fortzusetzen, da
dann keine groRe Anderung der Rollage, die entwadeeiner groReren Bahnabweichung
oder einem erhohten Schiebewinkel erkauft werden t@iasftritt. Daher fliegt daldFT den
zweiten Schenkel der Bahn auf dem Rucken. Dies mird einen am Hangewinkel deutlich,
der um 180° schwankt, zum anderen aber auch am negatnstellwinkel. Wahrend des
gesamten Manovers bleibt der Schiebewinkel deutlidler 1°.

Bei dem mit der zweiten 90°-Kurve Uberlagerten Absamgvin den Sinkflug ist eine relativ
schnelle und groRe Hangewinkeldnderung, Uberlagerieinem schnellen Anstellwinkelauf-
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bau und daraus resultierend einer gro3en Nickeaterderlich. Nach Beendigung der Kurve

nehmen Anstellwinkel und Nickrate noch einmal debtlzci, um im tiefsten Punkt des Ab-

fangbogens die Bahn nicht allzu sehr zu untersehnieBei diesem dynamischen Ubergang
mit gleichzeitig hohen Roll- und Nickraten ist ausin grof3erer Schiebewinkel unvermeid-
lich. Die horizontale Abweichung von der SollbatetrBigt maximal etwas tber 4m, die ver-
tikale bleibt bei ca. 2.7m.

yli

a9

q[7s]
g1

t [s] t[s]
Abbildung 6.7: Zustandsverlaufe beim Nachfliegen dedreidimensionalen Trajektorie
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Bei etwa 25s geht das Flugzeug im Horizontalfluglim dritte Kurve, bei 35s in die letzte.
Die Kurven sind vor allem am Hange- und Anstellwikgbau zu erkennen. Die Betrage der
seitlichen Bahnabweichungen betragen etwa 4m. DAsecichungen kommen aber nicht
durch UberschielRen der Bahnen zustande, sonddmeViedurch Aufbau eines gegensinni-
gen Hangewinkels bei der Kurvenausleitung. Die ddie, dass trotz eines Hangewinkels
von 90° in den Kurven die H6henabweichung unter 8wh der Schiebewinkel unter 1° blei-
ben, zeigt die gute Entkopplung der Achsen undhdlee Fiihrungsgenauigkeit des Systems.

Die am Ende der Teilmanéver bestehenden Restabwegiehwmerden schnell abgebaut.

Insgesamt lasst sich feststellen, dass das Systemodprgebenen Trajektorie, die die Dyna-
mik der Konfiguration voll ausnutzt, mit hoher Banelite und Fihrungsgenauigkeit folgt.
Damit ist auch die Funktionsfahigkeit des Gesamtsysteinschliel3lich der Sollbahngenerie-
rung, der Ablagenberechnung und der Navigationsiao) belegt.

6.3 Verhalten bei grof3en Unsicherheiten und Ausfallen

In der Untersuchung des Gesamtsystems fur den Ndallnalrde nachgewiesen, dass das
Flugzeug in der Lage ist, komplexen Bahnen autonorfolpen und kritische Betriebsgren-
zen einzuhalten. Die bisher dargestellten Ergebrkésnten auch ohne ein adaptives Rege-
lungssystem erzielt werden, d.h. bei Betrieb degeatdellten Reglers mit ausgeschalteten
neuronalen Netzen.

Im Folgenden werden Betrachtungen durchgefuhrizeliigen sollen, dass es dank der adapti-
ven Zusatzglieder moglich ist, die Regelungszielehadann noch zu erftllen, wenn die tat-

sachliche Dynamik des Flugzeugs deutlich von denddirinversionsmodell zugrunde geleg-

ten Verhalten abweicht.

Dabei ist wichtig herauszustellen, dass das Ineessnodell nichtan die an der Strecke vor-
genommenen Anderungen angepasst wird. Das bedeasstddr Regler zunéachst nichts von
der veranderten Systemdynamik weil3 und sich an dadbst anpassen muss.

Da sehr groRe Streckenabweichungen betrachtet wesalken, die ihrerseits die physikali-
schen Fahigkeiten der Strecke beeinflussen, wefidledie folgenden Untersuchungen die
Flugbereichsbegrenzungen etwas konservativer dilliesAuBerdem wird die Ubertra-

gungsbandbreite etwas verringert.

Die im Folgenden angewandten extrem hohen Unsichisféleioren lassen sich nicht mehr
nur mit Modellierungsfehlern begrinden. Sie sinelmehr reprasentativ fir Schadensfalle,
die die grundlegenden Eigenschaften des Systemadearé Hierzu zahlen etwa das Abrei-
Ben von Teilen von Fligel oder Leitwerk.

Da das System keinen tUberbestimmten Steuermomentenrdweishbukonnen keine Unter-
suchungen zum vollstandigen Ausfall von Steuerflaahéachgefihrt werden.
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Voraussetzung fur die Stabilisierbarkeit des Fluggedurch den Regler ist natirlich, dass die
physikalischen Eigenschaften des degradierten @gsés noch erlauben, die zur Stabilisie-
rung und zum Manoverflug erforderlichen Steuermomemteausreichender Geschwindig-
keit aufzubringen.

Die unten dargestellten Simulationsergebnisse wufderin System mit stark veréanderten
aerodynamischen Eigenschaften durchgefuhrt. Die nilgsgen Modifikationen kénnen da-
bei der Abbildung 6.8 entnommen werden.

Zunachst wurde der urspriinglich stabile Nickmomeredauf C, (o) um den Wert bei
a =0° so stark gedreht, dass sich daraus eine deusiettische Instabilitéat des Flugzeuges
ergibt.

Des Weiteren wurde auch die statische StabilitétS#gtenbewegung merklich veréndert. So
ist der BeiwertC,, der modifizierten Konfiguration Uber weite Ansteiikelbereiche nun
leicht negativ, so dass auch hier keine inharentedi&hnenstabilitdt mehr vorhanden ist.
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Abbildung 6.8: Veranderte aerodynamische Charakterstik
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Zusétzlich wurden die aerodynamischen DampfungerFtilegerates verandert. So wird da-
von ausgegangen, dass die Nickdampf@hg nur noch 20% ihres urspringlichen Wertes
betragt. Fur Roll- und Gierdampfungsderivatig, (und C, ) wurden jeweils 65% des Ur-
sprungswertes angesetzt.

Insgesamt wurde damit aus der stabilen Basiskontigarain in Langs- und Seitenbewe-
gung inharent instabiles, schwach gedampftes Vehike

Es sei nochmals darauf hingewiesen, dass die dalgestAnderungen nur an der Strecke
vorgenommen wurden, wahrend fir das im Regler impleewatinversionsmodell das ur-
springliche stabile Verhalten belassen wurde. Adgdes adaptiven Gliedes ist es nun, sich
an die veranderten Gegebenheiten anzupassen upitisi&taing sowie Bahnfolge unter den
geénderten Bedingungen zu ermdglichen.

vl
a9

q[7s]
nli

t[s] t[s]
Abbildung 6.9: Doublette im Steigwinkel bei instabier Konfiguration

Beim Versuch, die modifizierte Strecke ohne die agdaptGlieder zu regeln, nickt das Sys-
tem sofort nach oben weg, die Stromung reil3t ab asdrtLigzeug gerat in einen unkontrol-
lierten Flugzustand. Diese Phanomene treten beimauaptiven System bereits bei wesent-
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lich geringeren Unsicherheiten auf. Die Untersuchdar maximal zulassigen Unsicherheiten
fur das nichtadaptive System entspricht der klaksiscBetrachtung der Reglerrobustheit.
Dieser Aspekt wird im Folgenden nicht weiter beldath

Im ersten Versuch wird dem adaptiven System mit veréed&treckendynamik dieselbe
Doublette im Flugbahnwinkel kommandiert wie dem Nonspsiem in Abschnitt 6.2.1. Die
Reaktion des Flugzeugs ist in Abbildung 6.9 daegkst

Der Verlauf der zu regelnden Grolpeunterscheidet sich nur unwesentlich vom Verlauf fur
das Nominalsystem. Damit kann zunéchst festgehaltetdewedass das adaptive Regelungs-
system prinzipiell in der Lage ist, seine Aufgalmzrder stark verdnderten Bedingungen zu
erfillen.

Deutliche Veranderungen zeigen sich bei den Veslédier Zustandsgrof3en und q. Diese
sind wesentlich unruhiger als beim Nominalsystem. thsdierfir dirfte vor allem die stark
reduzierte Nickdampfung sein.

Am deutlichsten ist das veranderte Verhalten abeWanauf des Hohenruderausschlags
zu beobachten. Hier sind eine grol3e Stellaktivititt ein stark oszillatorisches Verhalten zu
erkennen.

Analoge Betrachtungen werden fir die kommandiertédntRiggsumkehr angestellt. Die Er-
gebnisse fur das instabile System sind in Abbildérid® dargestellt und korrespondieren mit
der simulierten Umkehrkurve fir den Nominalfall in Aldiong 6.2.

Die Verlaufe fur Kurs und Bahnhangewinkel zeigam ®hr gutes Folgeverhalten ohne sicht-
bare Uberschwinger. Die Auswirkungen des destaditen Systems werden aber bei der
Betrachtung der tbrigen GroRen ersichtlich. So siiedKurven fir Rollrate, Querruderaus-
schlag und Schiebewinkel permanent mit einer sehwadh gedampften, hochfrequenten
Schwingung Uberlagert. Am deutlichsten treten dibwiitgungen beim Schiebewinkel auf.
Hier zeigt sich au3erdem, dass die Kurvenkoordinaditwas schlechter geworden ig.
weist jetzt einen Maximalwert von etwa 1° auf. Hauphd fur die Schwingungen durften,
analog zury -Doublette, die verringerten Dampfungen sein.

Die dargestellten Simulationen sind nur Einzelbelgpzum Nachweis der Funktionsfahigkeit
des adaptiven Regelungsansatzes. Dariiber hinauemvwreitere Simulationen zur Untersu-
chung der Auswirkungen veranderter Steuermomentesdiastc. durchgefuhrt. Insgesamt
lasst sich also feststellen, dass der Regler in_dge ist, das stark veranderte System nicht
nur zu stabilisieren, sondern auch weiterhin distejken Bahnfolgeaufgaben zu erledigen.
Da die Gro3e der betrachteten Streckenvariationsih tbber das Mal3 normaler Parameter-
und Modellunsicherheiten hinausgeht, ist davon agestzen, dass auch Ausfallsituationen, die
zu einer erheblichen Degradation der inharentenaDyk fiihren, bewaltigt werden kénnen.
Die Verwendung des vorgestellten Regelungskonzsptsso als Beitrag zur Erhéhung der
Autonomie eines unbemannten Flugsystems anzusehemeldsstorfalle direkt vom Regler
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kompensiert werden kdnnen und somit keiner getrerBéziicksichtigung und insbesondere

keines Eingriffs von aul3en bedtrfen.

t[s]
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Abbildung 6.10: Rampe im Kurswinkel - Richtungsumkenr bei instabiler Konfiguration
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Kapitel 7

Zusammenfassung und Ausblick

7.1 Zusammenfassung

Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wird ein Gesamtkphzeir Regelung unbemannter
Flugsysteme entwickelt und am Beispiel eines kleiRkiggerats, dendFT, implementiert
und mittels numerischer Simulation bewertet. Die Zade Auslegung sind dabei die auto-
nome Folge komplexer, dreidimensionaler FlugbahnenMiiximierung der Ubertragungs-
bandbreite des Systems, ein koordiniertes Fluglterngowie die automatische Adaption an
groRe Parameter- und Modellunsicherheiten, wie siedurch Ausfall- und Stoérsituationen
hervorgerufen werden.

Den Ausgangspunkt der Untersuchungen bildet eis&ihtiche Nachbildung des nichtlinea-
ren Systemverhaltens in Form eines Simulationsmodéiésbei wird groRer Wert auf eine
hohe Modellierungstiefe gelegt. Insbesondere wedierDynamik von Mess- und Stellglie-
dern physikalisch nachgebildet, damit spéater die #itimnen zur Untersuchung des Gesamt-
systems als reprasentativ angesehen werden kdnnen.

Nach einer kurzen Betrachtung der inharenten Dynaidei& Systems werden die theoreti-
schen Grundlagen der Regelungsstrategie erlaentersten Schwerpunkt bildet hierbei die
nichtlineare dynamische Inversion als Verfahren,dés zu regelnde System eine Ein-/ Aus-
gangslinearisierung mit Hilfe einer nichtlinearensindsruckfiihrung durchzufihren. Hier
werden auch Begriffe wie ,innere Dynamik® und ,Nulltamik® eingefihrt, da diese spéater
bei der Wahl des Inversionsansatzes fur den Fligregne wichtige Rolle spielen. Dartber
hinaus werden Uberlegungen zur Reduktion des liorestehlers durch mitwandernde, loka-
le Inversion der Strecke angestellt. Mit der Eimtitlg der Fehlerdynamik und ihrer Stabili-
sierung ist die Basis fur die spatere Verwendunglgieamischen Inversion geschaffen.

Des Weiteren wird das Konzept des Pseudo-Controlgitgs aufgegriffen. Dieser Ansatz
vermag es, durch ,Abbremsen” des Referenzmodells Inékdoegrenzende Einfliisse aus der
Fehlerdynamik zu kurzen. Damit konnen Einflisse wielli@ten- und —ausschlags-
begrenzungen zugelassen werden, ohne dass diesveefyaswirkungen auf die Stabilitat
des Gesamtsystems und beim adaptiven Regler auf danBektheit der Netzgewichte hat.
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Eine sehr knappe und auf die fir die spatere Ragalelevanten Punkte begrenzte Darstel-
lung neuronaler Netze bildet den Einstieg in deotietische Darstellung der Erweiterung des
Regelungssystems um ein adaptives Glied. Der Nashdeaxi schliel3lichen Beschranktheit
des Fehlervektors und der Netzgewichte mit Hilfediegkten Methode vom Lyapunov bildet
die Rechtfertigung fur die spatere Anwendung desatges im Flugregelungssystem, da
hiermit Stabilitdtsaussagen Uber das adaptive Gegsients getroffen werden kdnnen. Die
Betrachtung der Lerngesetze stellt den Einflusesifusatzterms hdéherer Ordnung dar und
beleuchtet diee-Modifikation, welche die Beschranktheit der Gewielsichert. Dass durch
diese Modifikation die Beschranktheit auch unablgimgn den Fehlergrof3en gezeigt werden
kann, bietet eine neue und interessante Betracpeangpektive des Stabilitatsnachweises fir
das System.

Unter Verwendung der bisher erarbeiteten mathematisand regelungstechnischen Grund-
lagen sowie der physikalischen und flugdynamischegeBenheiten des Flugsystems wird
daraufhin mit der Entwicklung einer Reglerstruktir tinbemannte Flugzeuge begonnen.
Ausgehend von einer genauen Definition der Regasiziete, werden mehrere alternative An-
satze ausgefuhrt und dialektisch diskutiert, umisBhch zu einer begrindeten Auswahl des
fur die vorliegenden Anforderungen am geeignetstsoheinenden Konzepts zu kommen.

Fur die Bahnfihrungsschleife werden die nichtlisedynamische Inversion und die linearen
AnsatzeTEC3THCSgegenubergestellt. Betrachtet man diese Konzegtel@m Blickwinkel
der Inversion, so zeigt sich, daBECSals Inversion der linearisierten Punktmassendynamik
in der Vertikalebene interpretiert werden kann. &mth weiterer Betrachtungen und Simulati-
onen kann aber gezeigt werden, dass dieser Arngadizef vorliegende Anwendung wegen der
hohen geforderten Ubertragungsbandbreite nichtygeeist.

Fur die Inversion der Lagedynamik wird eine Invemsider Eulerwinkel mit einer Stro-
mungswinkelinversion verglichen. Da die Eulerwinleatht, schnell und genau messbar sind,
wird zunéchst dieser Alternative Beachtung geschéfkerfolgt eine weitere Unterteilung in
einen Ansatz mit einem relativen Grad von eins undreneuen Ansatz mit einem relativen
Grad von zwei. Fur letzteren wird auf3erdem ein seRkeferenzmodell entwickelt, das die
Zwangsbedingungen zur Kurvenkoordination auf dieism Ableitungen der Eulerwinkel
abbildet. AnschlieRend werden mit dem neuen Ansathtlmeare Simulationen durchge-
fuhrt. Diese zeigen den Aufbau grofRer Schiebewjrdeldie Stromungswinkel bei der Inver-
sion der Eulerwinkel zur internen Dynamik werden wiagnit nicht steuerbar sind. Folglich
wird, wieder vor dem Hintergrund der hohen zu eeziden Ubertragungsbandbreite, der
Darstellung der Lagedynamik mit Hilfe der Stromungskel der Vorzug gegeben, auch
wenn dies einen gréReren Messaufwand bedeutet.

Weitere Uberlegungen betreffen die Fragestellubglie Lagedynamik in Form einer Schlei-
fe mit einem relativen Grad von zwei invertiert wardmllte, oder ob es sinnvoller ist, Lage-
und Rotationsdynamik in getrennten Schleifen mit jesamginem relativen Grad von eins zu
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invertieren. Wegen der grof3en Abhé&ngigkeit von ahesien Modellparametern bzw. der
schlechten Messbarkeit der Zeitableitungen vonnair@gswinkeln, fallt die Entscheidung
zugunsten zweier getrennter Schleifen.

Das Pseudo-Control Hedging erhélt den Vorzug gdgem@iner expliziten Inversion der
Stelldynamik, weil diese den relativen Grad des @¢sgstems weiter erhéhen wirde und
aul3erdem die numerische Differenziation von Messgré®rderlich ware.

Fur die Anwendung auf das Flugregelungssystem weRilgmtlinien fir die Komplexitat des

zu invertierenden Modells festgelegt. Diese berigtitggen den relativen Einfluss eines Ef-
fekts auf die relevante Dynamik des Systems, dasaiterb zwischen dem Einfluss des Ef-
fekts und den Unsicherheiten im Modell, die anatytes Invertierbarkeit des jeweiligen Ein-
flusses sowie die affine Abhangigkeit von Steuelbgri

Bei der Abwagung zwischen einem robusten und einaapta@n Regelungsansatz wird der
adaptive Ansatz bevorzugt, da dieser in der Lageaisch groRe Abweichungen im realen
Streckenverhalten, wie sie in Stor- und Ausfalksiibnen auftreten, zu kompensieren, ohne
dass dabei fur den Nominalfall ein allzu konseneatikuslegungskompromiss notig ware.

Eine weitere Entscheidung fallt fir eine analytessaind gegen eine numerische Inversion.
Beide Ansatze wurden erfolgreich in Flugregelungeayen erprobt. Ein wesentliches Ar-
gument zugunsten einer numerischen Inversion isgdiBere Transparenz der verwendeten
Gleichungen und der geringere Aufwand bei der Busig des Inversionsmodells. Da jedoch
im vorliegenden Anwendungsfall nur Systeme mit eirmetativen Grad von eins invertiert
werden, mindert sich dieser Vorzug. Vielmehr tritt geof3e Vorteil der analytischen Inversi-
on in den Vordergrund, dass diese eine determiomiZykluszeit aufweist, wahrend der
numerische Ansatz aufgrund seines iterativen Charskiei vorgegebener Zykluszeit keine
Konvergenz garantieren kann.

Schlie3lich wird fiir die Bahndynamik ein geometriscAasatz einer rein mathematischen
Inversion vorgezogen, weil eine solche Vorgehenssveiesentlich agilere Bahnen erlaubt,
nach flugmechanischen Gesichtspunkten optimiert wekden und zudem wesentlich trans-
parenter ist.

Im nachsten Schritt wird auf der Basis der bisherigatscheidungen und Erkenntnisse die
endgultige Reglerstruktur fir das System entwickelt

Fiur die Rotationsdynamik werden die Inversionsglenden, das Referenzmodell sowie die
Fehlerdynamik hergeleitet. Dieselben Schritte werdaoh fiir die Lagedynamik durchge-
fuhrt. Hier werden zusatzlich ein staudruckabhéegiBeferenzmodell und eine dynamische
Begrenzung des Anstellwinkels ausgelegt. Dazu diedZeitableitung des Anstellwinkels in
der a —a —Phasenebene als Funktion von Staudruck und Abstamdmaximal zulassigen
Anstellwinkel begrenzt.
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Bei der geometrischen Inversion der Bahndynamik wemméachst die einzelnen Anteile der
Punktmassenbewegungsgleichungen in einer Ebeneesbhktum Geschwindigkeitsvektor
interpretiert. Davon ausgehend wird gefordert, dhssaktuelle und die kommandierte Nor-
malkraftrichtung immer durch mdglichst kleine Winkelnagen zur Deckung gebracht wer-
den sollen. Daraus ergibt sich ein sehr effiziehtesgehen, das der aerodynamischen und
strukturellen Asymmetrie zwischen positivem und negati Auftrieb Rechnung tragt und im
Gegensatz zu einer mathematischen Inversion immelugi@échanisch sinnvollere Alterna-
tive und nicht einen festen Losungsansatz wahit.dBe Auslegung der Inversion der Bahn-
dynamik werden dartiber hinaus weitere SchutzmalinakzoreBegrenzung von Geschwin-
digkeit / Beschleunigung, Flugbahnwinkel und desgeitableitung sowie der Wenderate
getroffen. AuRerdem bespricht die Arbeit Implementetaspekte, wie etwa die Notwendig-
keit zur Konsolidierung der Winkelgrof3en in einezsteén Bereich.

Die bisher dargestellten Inversionsregler kommandiéementeninkremente. Ein Steuerfla-
chenzuordnungsalgorithmus wird angegeben, der dokethe Inversion der Steuermatrix die
Steuerflachenausschlagsinkremente bestimmt, die zgugung der geforderten Momente
notig sind. Die praktische Umsetzung profitiert dabesatzlich von den fir das Pseudo-
Control Hedging bereits implementierten Aktuatormbatel

Bei der Auslegung des Vortriebsreglers wird daswamtverhalten des Triebwerks so weit
wie mdoglich durch einen Vorhaltefilter beschleunigtn die trédge Triebwerksdynamik zu
kompensieren. Die Bestimmung der Schubhebelstelluiotgeschliel3lich durch eine Inver-
sion der geschwindigkeitsabhangigen, stationarémi8abelle.

Nachdem die gesamte Reglerstruktur nun feststehtlemeadie Zeitkonstanten fur das nicht-
adaptive System festgelegt. Dazu wird ein neues Miidedie lineare Ubertragungsdynamik
des Systems mit Pseudo-Control Hedging entwickedts&s fiihrt unter Beriicksichtigung der
Aktuatoren und der drei Reglerschleifen zu eineefthagungsfunktion fiinfter Ordnung. Mit
Hilfe des Hurwitzkriteriums werden fur die drei frgahlbaren Zeitkonstanten Zwangsbedin-
gungen zur Gewahrleistung der Stabilitat hergdleign interessantes Zwischenergebnis
stellt hierbei die mathematische Beschrankung deickiparen Bandbreite als Funktion der
Aktuatordynamik dar. Unter Berucksichtigung diesevaigsbedingungen werden die be-
stimmbaren Zeitkonstanten mittels numerischer Optimgerammittelt. Das Zielfunktional
besteht aus Anteilen zur Maximierung der Bandbreite, Maximierung der Frequenzskalen-
separation und zur Vermeidung hochfrequenter Amitsgitzen.

Rotations- und Bahndynamikschleife des bereits foiktionsfahigen Reglers werden um
adaptive Glieder erweitert. Dabei werden die thésehen, bereits zuvor dargestellten Grund-
lagen auf das System angewendet. Zur Wahl der fféé@ameter werden numerische Krite-
rien hergeleitet. Diese beziehen sich vor allem @eri robustifizierenden Zusatzterm, die
Ruckfuhrverstarkungen der Fehlerdynamik, eiglodifikation in den Lerngesetzen und die
Lernraten fir die Gewichte der aul3eren Ebene. Btitggzielten Wahl der Parameter kdnnen
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die durch Normabschéatzungen gewonnenen Fehlers&magdsenkt und die Lerndynamik
des Systems vorteilhaft beeinflusst werden.

Nach der Fertigstellung des Bahnregelungssystenssdeia Kern der Arbeit bildet, werden
der Algorithmus zur Sollbahngenerierung und die higege, vierte Kaskade zur Navigati-

onsregelung vorgestellt. Die Sollbahnen sowie dimikandierte Geschwindigkeitstrajektorie
werden mit Hilfe parametrisierter, kubischer Splidesgelegt. Der Ful3punkt des Lotes vom
Flugzeug auf die Sollbahn wird mit der Normalenmeghbéstimmt. Als Regelabweichung
wird ein krimmungsabhangiger, vorauseilender Wergediihrt. Zur Navigationsregelung

Uberlagern geschwindigkeitsnormierte und wertebésigtte Inkremente, die in einer einfa-
chenPIDT;i-Ruckfuhrung bestimmt werden, die Sollwerte fuund y .

Die Leistungsfahigkeit des Systems wird mit Hilfehtlinearer Simulationen nachgewiesen.
Aus der Untersuchung von Sprung- und Rampenantwditetie drei Bahngrof3exd , y und

x wird deutlich, dass das Fluggerat den Vorgabegrafié hoher Bandbreite gut gedampft

und stationar genau folgt. Der Versuch, das Flugzawohl durch langsame als auch durch
dynamische Manéver aus dem zulassigen Betriebsbezaithingen, misslingt, da die auto-

matischen Betriebsbereichsbeschrankungen ein Verlassr Envelope effektiv verhindern,

ohne den nutzbaren Bereich konservativ einzusceriank

An einer in allen Raumebenen gekrimmten, hochdynammsBhan kann die genaue Bahn-
folge des Systems erfolgreich demonstriert werdar3ekdem werden die Vorteile der geo-
metrischen Inversion der Punktmassendynamik deutlich.

Die Leistungsfahigkeit der adaptiven Zusatzterm@tzgich schlie3lich anhand numerischer
Simulationen mit einem dynamisch stark modifiziertere@&enmodell. Dabei wird durch
Modifikation von C,,(a) und C,, das Flugzeug sowohl in der Langs- als auch inSgéten-
bewegung statisch destabilisiert. Zusatzlich werdiennatirlichen aerodynamischen Damp-
fungen des Systems deutlich verringert. Diese Mkalifbnen werden nur an der Strecke vor-
genommen, die Dynamik des Inversionsmodells bleibt i@mekert. Lediglich die Bandbreite
des Systems wird etwas verringert. Wahrend dadadelptive System bei den veréanderten
Bedingungen sofort instabil divergiert und in eingrkontrollierten Zustand verfallt, vermag
es der adaptive Ansatz die gegebene Aufgabe mit waechor hoher Bandbreite und statio-
narer Genauigkeit durchzufihren. Es lassen sidlglield eine deutlich hohere Stellaktivitat
sowie hochfrequente Oszillationen in den Steuemnaihid den korperfesten Drehraten beob-
achten.

Die in der Arbeit dargestellten Ergebnisse deckenamnen Teil der im Rahmen der Regler-
entwicklung durchgefiihrten Arbeiten ab. So wurdemaeam nichtadaptiven System klassi-
sche Stabilitatsuntersuchungen mit Hilfe von NicHolsarts durchgefihrt und moderne Sta-
bilitatsuntersuchungen mitte|s-Analyse vorbereitet. Bei der Bahngenerierung warda-

satzliche Methoden zur Erzeugung von Einflugscateifind zur Uberpriifung der Fliegbar-
keit von Trajektorien erarbeitet. Ferner wurden @ationsversuche zur Beurteilung des Ein-
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flusses von Nichtlinearitdten und Kopplungseffekterternommen. Auf3erdem wurde eine
Low Order Equivalent Systems Toolbox zum Vergleich inearem und nichtlinearem Sys-
temverhalten erstellt. Zur Bedienung des Entwickiigygtems wurde eine graphische Benut-
zeroberflache implementiert, die eine einfache Dureching von Trimmrechnungen, Lineari-
sierungen und Simulationen erlaubt. Um den RahmeAudbsit nicht zu sprengen, wurde auf
die detaillierte Erlauterung neuer verwendeter Azesdei Modellstruktur, Trimmung und
Linearisierung verzichtet.

Der in der vorliegenden Arbeit gezeigte AnsatzRagelung und autonomen Bahnfolge eines
unbemannten Fluggerats hat seine Tauglichkeit ziirli&ng der gestellten Anforderungen
unter realitdtsnahen Simulationsbedingungen erfaligrenter Beweis gestellt. Dass vor der
Verwendung fur eine bestimmte Zielkonfiguration westé&ntersuchungen erforderlich sind,
steht aul3er Frage. Dennoch besitzt das vorgestdeem einen Reifegrad, der, vor dem
Hintergrund der guten Simulationsergebnisse undpasitiven Erfahrungen anderer For-
schungsgruppen mit der dynamischen Inversion undti@dapAnsétzen in der Regelung von
Fluggeraten, das System zur Verwendung fur Flugeeesqualifiziert.

7.2  Ausblick: Perspektiven, Potenziale und Fragestellugen

Die vorliegende Arbeit bietet ein neuartiges, vietsprechendes Konzept zur Regelung auto-
nomer, unbemannter Fluggeréte. Die sukzessive Entwigkdes Systems hat nicht nur wei-
tere, auf dem Weg zu Flugversuchen erforderlicheitiehdentifiziert, sondern zudem zahl-
reiche neue Fragestellungen und interessante Réxgwe aufgeworfen. Die kritische Be-
trachtung der Simulationsergebnisse regt dartibexusizu intensiven Uberlegungen beziig-
lich der tatsachlichen Funktionsweise der adapt®eder an.

Der nachste Schritt bei der Weiterentwicklung degdtungssystems ist die Betrachtung der
Reaktion auf atmosphéarische Stérungen. Ferner ssm@&ehsormessgréfien mit Rauschen zu
Uberlagern und die Auswirkungen der bereits impleradgeh Sensorfehler, wie Winkel- und
Einbaupositionsfehler sowie Bias oder Hysteresé,Sabilitat und Regelglite zu untersu-
chen. Aus den gewonnenen Erkenntnissen kénnenldanplexere Methoden zur Sensorda-
tenaufbereitung und Filterung entwickelt werdem, dién realen Gegebenheiten besser Rech-
nung tragen, etwa die Verwendung von Kalman-Filtern.

Wahrend lineare Stabilitatsanalysen mittels Nicl@hsits bereits durchgefuhrt wurden, blei-
ben die Erstellung eines parametrischen, linearesicarheitsmodells und die Robustheits-
prufung des linearen Systems mittgi&\nalyse noch offen.

Bei den infolge der Bandbreitenmaximierung auftreégndohen Frequenzen ist es darlber
hinaus ndétig, eventuelle aeroservoelastische Strkdpplungseffekte zu untersuchen.

Schlief3lich ist eine Implementation des Regelungesystn der Flugzeughardware erforder-
lich. Dies konnte etwa mit Hilfe des Codegeneraksterel SCADEerfolgen. Als Zielsystem
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ist z.B. eine Power-PC-Architektur denkbar, dieearginem harten Echtzeitbetriebssystem
wie WindRiver VxWorkarbeitet, das sich bereits mehrfach erfolgreichFhggregelungsauf-
gaben in Serienflugzeugen bewahrt hat.

Nach einer Klarung der genannten Aufgabenstellumggte das System endgultig einen flug-
tauglichen Reifegrad erlangt.

Die Simulationsergebnisse beweisen eindrucksvadis das adaptive Glied einen essenziellen
Beitrag zur Stabilisierung des Systems bei groRRenldiansicherheiten sowie in Ausfall-
und Storsituationen leistet. Eine Betrachtung deslavifs der Netzgewichte zeigt jedoch
auch, dass diese keineswegs gemal3 den theoretiS@rearsagen zu Optimalgewichten
konvergieren. Vielmehr andern sich die Gewichte jpdem FuhrungsgréRenwechsel. Eine
Betrachtung der grof3en Dimension des Eingangsrauerdsadze und der im Vergleich hier-
zu sehr beschrankten im Flug Uberstrichenen Trajek{ourse of dimensionalijywirft die
Frage auf, ob tUberhaupt ausreichende Informatidinerine Konvergenz auf die optimalen
Gewichte zur Verfugung stehen. Kurzum scheint siehtatséchliche Lerndynamik des Net-
zes deutlich von der herrschenden Meinung zur zufrliegenden Theorie zu unterscheiden.
AulRerdem sind die in der Regelung verwendeten Leegtge durch ihre Ausrichtung auf Sta-
bilitdt und Beschranktheit der Gewichte eher izédint, wenn man sie mit den Updateregeln
fur neuronale Netze in Nicht-Regelungsanwendungagleicht. Folglich besitzt die Erfor-
schung der Wirkungsweise neuronaler Netze in Regskystemen und die Entwicklung
neuartiger Lerngesetze ein riesiges Potenzial. Nrgebnisse auf diesem mathematisch re-
gelungstechnischen Gebiet wiirden sicher wertvalipulse fur viele Anwendungen, auch
aul3erhalb der Luftfahrt, geben.

Ein weiteres Problem des dargestellten Ansatzeslasts der Nachweis der Beschranktheit
der Gewichte kein Stabilitatsbeweis im klassischiemé&ist und eine eher qualitative Aussa-
ge als nutzbare, enge Schrankenwerte liefert. Nigebnisse kdnnten hier die Akzeptanz
des Verfahrens, insbesondere dort, wo lineare Regsénsatze pradominant sind, erheblich
verbessern. An diesem Punkt ist aber anzumerkenfittad®e Flugversuche mit det-36 der
Nachweis der Beschranktheit der Gewichte ein férkEkperimentalzulassung ausreichender
Schritt war.

Im Laufe der Arbeit sind viele interessante, neuelda&en entstanden. So kénnte man bei
der Navigationsregelung die Bahnabweichung nichsavwen der aktuellen Position und der

Flugbahn bestimmen, sondern analog zu modernen,zméiden Flugfihrungssystemen

zwischen einer zukunftigen, tUber die Dynamik degFhugs geschatzten Position und der
Sollposition auf der Trajektorie zum zugeordneteiplmkt. Dieser Ansatz wéare in der Lage,

den zukunftigen Verlauf der Sollbahn besser zudesightigen und anstelle des kompensato-
rischen Ruckflhranteils den Vorwértszweig des 3ystaveiter zu starken. Dies trige zu ei-

ner Erhéhung der Bandbreite der Navigationsschhaie
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Ein weiterer, interessanter Aspekt betrifft diedrsion der Bahndynamik. Momentan werden
lediglich Anstell- und Hangewinkel als Steuergro@enwendet. Das bedeutet, dass zwei Re-
gelgréRen auf zwei PseudosteuergrofRen verteiltamerderzichtet man beim unbemannten
Flugzeug wegen der Abwesenheit des Piloten auhdinerdinierten Flug und verwendet die
Landeklappen ebenfalls als schnelle, primare Stediéeg was infolge niedriger Scharnier-
momente mdoglich ist, so konnten Agilitat und weiterebBnbedingungen dadurch optimiert
werden, dass man alle vier Pseudo-Steuergro@enX, x4 und J, ) zur Beeinflussung von
Kurs- und Steigwinkel heranzieht. Dies liel3e sidh zinter Anwendung moderner Methoden
zur Bestimmung der physikalischen Stellflachenauggehlauf die virtuellen Steuerflachen
bewerkstelligen. Man kénnte diesen ganzlich neuesafz als Pseudo-Control Allocatich
bezeichnen.

Das in 5.5 hergeleitete, lineare Ersatzmodell biat&erdem eine neue Mdglichkeit zur Un-
tersuchung der Robustheit von dynamischen Inversystsmen mit Pseudo-Control Hed-
ging. So konnte etwa digAnalyse auf die FaktoreR Anwendung finden, um die maximal

zulassigen Abweichungen zwischen Inversionsmodell $inecke, die noch zu stabilem Ver-
halten fiihren, festzustellen.

In aktuellen Serienflugzeugen finden sich nur Reggésysteme, die mit den Methoden der
linearen Regelungstechnik ausgelegt wurden. Dt Eich vor allem mit der grof3en Erfah-
rung von Industrie und Praxis mit dieser Art der Rexuslegung und der an die lineare Theo-
rie angelehnten Formulierung von Zulassungsanfordgnu begriinden.

Die betrachtlichen Fortschritte in der nichtlineaf&ystemtheorie und Regelung bieten hierzu
eine interessante Alternative und erweiterte Mddgaten. Der grof3e Erfahrungsvorsprung
bei linearen Systemen rechtfertigt es nicht, inngeat Ansatzen ihren Einzug in die Flugre-

gelung zu verwehren. Nur durch praktische Flugweiswkonnen wertvolle Erkenntnisse ge-
sammelt werden, die es erlauben, Chancen und Pé&xspeler neuen Methoden voll auszu-

schopfen.

Von unbemannten Flugzeugen Uber elektronische Stegen fur Leichtflugzeuge bis hin zu
wiederverwendbaren Raumtransportsystemen — der wa@-Raumfahrt von heute und mor-
gen stellen sich viele interessante Herausfordemnngm sie zu meistern, missen neue Wege
beschritten werden. Neue Fragen brauchen neue Atetwo

»Wenige sind imstande, von den Vorurteilen der Umggkabweichende Meinungen gelas-
sen auszusprechen; die meisten sind sogar unféabgrhaupt zu solchen Meinungen zu ge-
langen.” — Albert Einstein.
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Anhang A

Transformationsmatrizen und
Winkelgeschwindigkeiten

Transformationsmatrizen

fg

Transformation  erdlotfesg] - flugzeugfestf Drehfolge: ¥, 0 @ | Al
co [tosW co [cosW -sin®
M . =|sin®[$inO@[tos¥ —cosP [$iNWY siN® [$INO[S$INW +cosP [cos¥ sind [cosD

cosP Bin@dosW +sin® S$inY  cosh BINOSINY —sind [eos¥Y cosd [toO

Transformation erdlotfesg)f — bahnfestk) Drehfolge:  x, ¥y A2
cosyltosy cosylsiny -siny
M,=| -—siny Ccosy 0
sinyltosy siny$iny cosy
Transformation  aerodynamisch) (— flugzeugfestf) | Drehfolge: -8 a A3
cosa [tosf -cosa8infB -sina
M, = sing cospi 0
sina[tosf -sinals$infg cosa
Transformation  experimentek) - flugzeugfestf Drehfolge: a A4
cosad 0 -sina
M.=| 0 1 0

fe

sing 0 cosa
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Transformation erdfesE] — geodatischd) Drehfolge: A, u A5

—sinyléosA —-sinul$in\  cosu
M e = —-sinA CosA 0
—cosueos\  —cosu$inA  —sinu

Transformation  flugzeugfest)(-» bahnfestk) Drehfolge: -ai, Botik | A.6

cosa [tospf sing sina [¢osf
M, =| sina8iny—-cosa8ingleosy cospleosy —sina $ingBeosy —cosa [Sinu
—sina [tosy —cosa [$SinFS$iny  cosfsiny  cosa [tosy —sina SinBSinu
Der Indexk bei den Winkeln ist aus Platzgriinden weggelassen

Winkelgeschwindigkeiten
Erdfestesk) und erdlotfestegyj System A7
A Bosu [ 3inA
@=)=| -« (%) =| - uizosn
~Alsinu | AL
Kdrperfestesf] und erdlotfesteggj System A.8
o -WEino ¢ [¢osO [EosW - O [BinW
(@), =| Oosd+ ¥ Eind EosO (69), =| dEosOBEINY +Ocosw
~OBIn® + Y [Bosd [¢0sO | -OBEINO+W .
Korperfestes Systenf) (und Bahnachsensystek) ( A9
[t +a, 3ing, [t [Bosa, [BosB, + B, Bina,
@), =| a, ©osp, osu, + B Bing, | (@), = b\ + i 3inB,
a, [€osp, Biny, — B [Gosy, | - B, [©osa, + fi1, [$ina, [€ospB, f
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Bahnachsensysterk)(und erdlotfesteggj System A.1d
- x8iny -y8iny
@*)= v (6)9“)9 =| yltosy
XLeosy | X
Kdrperfestesfj und aerodynamisches)(System A.11
-aBing - BGina
(@), =| -aoss @°), =| -a
B, [dosa
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Anhang B

Mathematische Definitionen und Satze

Diffeomorphismus
L,SeienX undY endlich-dimensionale normierte Raume.

Eine bijektiveC'-Abbildung f :U — V einer offenen Menge 0 X auf eine offene Menge
V OY heiRtDiffeomorphismus, wenn die Umkehrabbildung™:V — U ebenfalls ein€’-
Abbildung ist.“ [75]

Eine Funktionz = ®(x), die den gesamten RauRT auf denR" geméan

z] [®,(x...%,)
= : (B.1)

z, CDn(xl,...,xn)

abbildet heil3globaler Diffeomorphismus wenn
« ®(x) invertierbar ist, d.h. eine Funktioh™(z) existiert, so das®™(®(x))=x OxOR"

« ®(x) und ®*(z) ,glatte”, stetig differenzierbare Abbildungen simth. samtliche partiel-
len Ableitungen existieren und stetig sind ([6ZR], [139]).

Sind die beiden oben genannten Eigenschaften giobial Gber den gesamteR" erfillt,
sondern nur lokal um einen Punkf, so spricht man von einelokalen Diffeomorphismus
Bei einem lokalen Diffeomorphismus ist die Jacobimafrisb(x) = 0®/dx der Abbildung
®(x) bei x, regular, d.h. invertierbar ([62], [72], [139]).

Lie-Ableitung

SeienA(x) mit A:U - R eine reellwertige, skalare und glatte Funktion difx) ein Vek-
torfeld mit f :U - R", die beide auf einer offenen TeilmengedR" definiert sind, dann
wird die Lie-Ableitung definiert als die Ableitung der Funktioh(x) entlang des Vektorfel-
desf(x) gemaR:

Lf)l(x):a/](x)[ﬂ(x):<d)l(x),f(x)> mit d/l(x):[g—j 37”} (B.2)
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Dabei bezeichnet die Klammer) das Skalarprodukt (inneres Produkt). Die Lie-Atoleq
L A(x) ist wiederum eine skalare GroRe, so dass eine noblerfAnwendung der Lie-
Ableitung beztiglich desselben oder anderer Velaefenoglich ist.

Die wiederholte Anwendung der Lie-Ableitung bezdpldesselben Vektorfeldes ist rekursiv
definiert gemals:

k-1
L';A(x):wtﬂ(x) mit L2A(x) = A(x) (B.3)
X
Sei g(x) ein weiteres Vektorfeld mig:U — R", so ergibt sich fiir eine sukzessive Anwen-
dung der Lie-Ableitung beztiglich und g der Ausdruck:

LgLfA(x)=WEg(x) (B.4)

Lie-Klammer bzw. Lie-Produkt

Seienf(x) mit f :U - R" und g(x) mit g:U - R" zwei (glatte) Vektrofelder, die auf einer
offenen Teilmengd&) OR" definiert sind, dann ist dieie-Klammer der beiden Vektorfelder
definiert als:

1) el =) = 2 1) 2) g (5.5)

Hierbei sindof /0x und dg/ox Jacobimatrizen nach:

[of,(x)  of,(x)] [9g,(x)  99,(x)]
M) peael 2 B ) | B % .
e S ST S | RS i P T S
I 0x, 0X, | I ox, ox, |

Alternativ kann die Lie-Klammer miadfg(x) bezeichnet werden, d.h. es gilt:
ad,g(x) =f (x). g(x)] = [f .g](x) (B.7)

Da das Ergebnis der Lie-Klammer wiederum ein Vektdréidrselben Dimension, wie es die
der beiden Ausgangsvektorfelderund g ist, erlaubt auch die Lie-Klammer eine wiederholte
Anwendung wie folgt:

adPg(x) = f (<) adia(x)] = [t [t oll(x) (B.8)
Die sukzessive Anwendung ist allgemein rekursivdalgermalen definiert:

adfg(x) = [f (), ad**g(x)] = [f, ad*g[(x) mit ad®g(x) = g(x) (B.9)
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Die Lie-Klammer besitzt folgende wichtige Eigenscaaft

-+ Bilinearitat: [r, (f, +1, f 0] =, [[f,, g] + . ([f,. o], [f. 1. 19y +1, (g, ] = r ([f 0]+, ([F 0]
« Schiefsymmetrie[f,g] = -[g,f]

« Jacobiidentitatly ;A (x) = Ly A(x) = L LAX) - LLA(X)  (mitA:U - R)
Distribution

SeiU OR" eine offene Teilmenge dé’®" und seierf,(x).....f, (x) d Vektorfelder, die aut
definiert sind mitf, :U - R", die jedem Punkt aud einen Punkt imR" zuweisen, dann
wird die aufU definierte Abbildung

A(x) = spadf,(x).....f, (x)} (B.10)

die jedem festen Punkt(JU einen linearen Unterraum dé&" zuweist,Distribution ge-
nannt.

Eine Distribution ist demnach ein zustandsabhangigtorraum. Wird die gesamte Distri-
bution und nicht nur der aktuelle Punktim Zustandsraum betrachtet, so kann die verkirzte
BezeichnungA = sparff,,...,f,} verwendet werden.

Sind die den Unterraum aufspannenden Vektorfeldad),... f, (x) glatt, so spricht man von
einerglatten Distribution.
Existiert eine ganze Zah| so dass

dim(A(x))=d OxOU (B.11)

gilt, so ist A einenichtsingulare Distribution. Ausfuhrliche Abhandlungen zu Distributio-
nen, Codistributionen und deren Eigenschaften firgieh u.a. in [62] und [72].

Involutivitat

Eine DistributionA(x) = sparf,(x),....f, (x)} heiRtinvolutiv, wenn die Lie-KIamme{rl,rz]
zweier beliebiger Vektorfelder, und t, ausA wiederum inA enthalten ist, d.h. wenn gilt:

1, 0A,1,0A= [r,,7,]0A (B.12)

Daraus resultiert, dass sich die Lie-Klammern zwbeebiger inA enthaltener Vektorfel-
der, insbesondere auch die Kombination zweier dgribution A aufspannender Vektorfel-
derf, undf, mit 1<i,j<d, als Linearkombination deA aufspannenden Vektorfelder dar-
stellen lassen nach:

d
[F..f.J)=> @ (), (x) T, j miti<i,j<d unday, :R" =R  (B.13)
k=1



240 MATHEMATISCHE DEFINITIONEN UND SATZE ANHANG B

Funktion der KlasseK

Eine stetige Funktionz :[0,a) — [0,c0 Pehort zur Klass&, wenn sie streng monoton zu-
nimmt und @(0) = 0 gilt. Sie gehért zur Klassk.,, wenna=c und a(r) - o fir r - o,
Weitere Informationen zu Funktionen der Klaksend deren Eigenschaften siehe [72].

Funktionen der KlasseKL

Eine stetige Funktions:[0,a)%[0,0) — [0,0 Pehort zur Klass&L, wenn die Abbildung
B(r,s) bezuglichr fir jedess zur KlasseK gehért und die Abbildung3(r,s) bei festent mit
steigendens abnimmt und(r,s) - O fiir s - «. Weitere Informationen zu Funktionen der
KlasseKL und deren Eigenschaften sind in [72] zu finden.

Eingangs-Zustandsstabilitat (nput State Stability
Die Definition der Eingangs-Zustandsstabilitat &gfan Anlehnung an [72].

Betrachtet wird das System
x =f(t,x,u), (B.14)

wobei f :[0,0)xDxD, - R" eine stickweise ihstetige Funktion ist, die fux und u die
Lipschitz-Bedingung erfullt. D O R" ist ein Bereich, der den Ursprung=0 enthalt,
D, OR™ ein Bereich, dem =0 beinhaltet. Der Vektor der EingangsgroRefh) ist eine
stiickweise stetige, beschrénkte Funktion der Z#itr alle t >0. Es wird auRerdem ange-
nommen, dass das homogene Systemf (t,x,O) einen gleichmafig asymptotisch stabilen
Gleichgewichtspunkt im Ursprung=0 besitzt.

Das betrachtete System helBkal eingangs-zustandsstabillocally input-to-state stab)e
wenn es eine Funktio der KlasseKL, eine Funktiony der Klasse&K sowie positive Kon-
stantenk, und k, gibt, so dass fir jeden Anfangszustadt}) mit [x(t, ]| <k, und jede Ein-
gangsgroRei(t) mit SUR, u(t)|| <k, die Losungx(t) existiert und die Bedingung

)| < Bt )t -t )+ y(tsggnu(r)”j (B.15)

oSTs

far allet >t, = O erflllt ist.

Das System heif&ingangs-zustandsstabilinput-to-state stab)e wenn D =R", D, =R"™
und die Bedingung (B. 15 ) firr jeden Anfangszustadig) und jeden beschrankten Ein-
gangsgroRenverlauf(t) erfillt ist.

Anschaulich bedeutet die Definition von eingangstandsstabil, dass die Zustandg) des
Systems fur beschrankte EingangsgrdBenverla(n‘)e ebenfalls beschrankt bleiben und die
euklidische Norm des Zustandsvektors schlie3lich aner Klassd<-Funktion von
sup,, Ju(t)] begrenzt wird.
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Theorem zum Nachweis der Eingangs-Zustandsstabilita

In [72] wird ein Lyapunov - ahnliches Theorem angjagn, das eine hinreichende Bedingung
fur Eingangs-Zustandsstabilitat darstellt.

Seien D ={XDR” ||x||<r} und D, :{uDRmH|u||<U} Gebiete undf : DxD, x[0,00) - R"
eine int stlickweise stetige Funktion, die xanund u lokal die Lipschitzbedingungen erfuillt.
AulRerdem seV : Dx[0,0) —» R eine stetig differenzierbare Funktion, so dass

alq|x||)sv(x,t)s aZQ|x||) (B.16)
V()= 2+ T xut)<-a () O]z pllul)>o (B.17)

O(x,u,t)ODx D, x[0,00), wobeia,, a,, a, und p KlasseK-Funktionen sind.

Dann ist das Systemx=f(x,u,t) lokal eingangs-zustandsstabil mig=a;*ca,- p,
k, = a;}(ay(r)) undk, = p™(min{ k,, o(U) }).

Ist dartiber hinau® =R", D, =R™ und a, eine Funktion der Klasd€., dann ist das Sys-
tem x =f(x,u,t) eingangs-zustandsstabil nyt= a;* o, - p.

Ordnung einer Funktion

In Anlehnung an [114] ist eine Funktidfg) von der Ordnungd', falls gilt:

If (<)

lim Sup—”<oo (B.18)

-0 ||g||'

Gleichmé&fRig von héherer Ordnung

Gemal [36] heildt eine Funktigh:R" xR - R gleichmaRig von héherer Ordnung auf ei-
nem GebietU, xB, OR"xR, £>0, wenn es flr eiro >0 eine monoton steigende Funk-
tion K(g) von & gibt, so dass gilt:

|¢/(x,u){sg[}<(£)[ﬂ|x||+|u|) OxOU,,Juso (B.19)

Satz von Malkin

Die Darstellung des Satzes von Malkin zur Prifuag Stabilitdt von Systemen in Anwesen-
heit standiger Stérungen erfolgt in Anlehnung &1.[7

Es seienD :{XDR“ ||x||<r} und D, :{uDRm‘||u||<U} Gebiete undf :Dx[0,00) - R"
sowie g:DxD, x[0,0) - R" in t stickweise stetige Funktionen, diexnund u lokal die
Lipschitzbedingungen erftllen.
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Es existiere eine Lyapunov'sche Funktivifx,t) fiir das Systemx =f(x,t), die sich inD
und fur allet >0 so verhalt, wie es in dem Lyapunov’schen Satz deeasymptotische Sta-
bilitat gefordert wird. Das bedeutet, es existietsi positiv definite Funktioneiw,(x),
W, (x) undW,(x), so dass irD und fiir allet =0 gilt:

W,(x) <V (x,) < W, (x) V(x,t)=%—\t/+%—\):[ﬂ(x,t)s—wg(x) (B.20)
AufRerdem seien iD alle partiellen Ableitunge@V/dx, der Lyapunov — Funktion fir=0

beschrankt, d.h. es existiert eir>0, so dass irD gilt: [0V/dx|<a, i=1...,n undt=0.
Dann liegt folgende Art von Stabilitat des Urspremgr:

Jedeme D entsprechen zwei Zahlep(e) >0 und7,(¢) >0, so dass aux(0)| <7,(¢) und
la(x,u,t)] <7,(e) fur alle |x| <&, |u|<T undt=0 folgt, dasgx(t)] <& Ct=0.

Schlie3liche Beschranktheit und gleichmafige schidiche Beschranktheit

Die Definition der Begriffe ,schliel3liche Beschrdhkit* (ultimate boundedness — YBnd
.gleichmaRige schliel3liche Beschrankthethiform ultimate boundedness — UUBhnNt sich
an die Darstellungen in [72] an.

Die Losungen eines nichtlinearen Differenzialglelicgssystemsk:f(x,t) heiRengleich-
mafRig schlieBlich beschranktwenn zwei positive Konstantdm und ¢ und dartber hinaus
fur jedesa 0[0,¢| ein T =T(a) existiert, so dass gilt:

[x(t )], <a=|x(t),<b Dt=t,+T (B.21)

Hierbei istb die schliel3liche Schranke. Kann beliebig grol3 sein, also ist die Bedingung
auch fiirc - o erflillt, so heil3t das Systegiobal gleichmafiig schlie3lich beschrankt

Fir autonome Systemie=f(x) ist die Losung nur noch von der Differenzt, und nicht
mehr von der Zeit an sich abhangig. In diesem Falles Zusatz ,gleichmaf3ig* nicht mehr
erforderlich. Man spricht nur noch vaehliel3licher Beschréanktheitbzw. globaler schliel3-
licher Beschranktheit.

Satze zur Untersuchung der schlie3lichen Beschrankeit

La Salle und Lefschetz prasentieren in [79] hithei Satze und Hilfssatze zur Feststellung
der schlie3lichen Beschranktheit. Die vorgestellEegebnisse sind erforderlich, um die Be-
schranktheit des (gefilterten) Regelfehlers sovee @ewichte der neuronalen Netze nachzu-
weisen. Daher werden diese Satze hier kurz ertauter

Sei M OR" ein kompaktes Gebiet unéll, O R" ein Gebiet, dessen Punkte einen Abstand
von M haben, der kleiner als ist, d.h. fiir jedex(OM, existiert mindestens emOM mit



ANHANG B MATHEMATISCHE DEFINITIONEN UND SATZE 243

Ix=y|,<r. M und M, sind die jeweils zuM bzw. M, komplementaren Gebiete, d.h. es
gt MOM =R" undM, OM, =R" bzw.M n M ={ } undM, n M, ={ }.

- ——

Betrachtet wird ein Differenzialgleichungssysters f (x,t) fiir t=0. Fiir dieses System gel-
ten gemal [79] folgende Aussagen bzw. Satze:

« Es seiV(x,t) eine skalare Funktion mit stetigen ersten partiefdleitungen fiir allex
und t20. Ist V(x,t)<0 OxOM und V(x,t)<V(x,,t,) Ot,=t,20 x,0M und
x, 0M,, dann kann keine Losung von=f(x,t), die zu einer Zeit,=0 in M ist, da-
nachM, verlassen.

« Ist zusétzlich zu obiger Bedingung nosh(x,t)=0 und V(x,t)<-£<0 0Ot=0 und
OxOM , dann gilt fir jede zukiinftige Losundt) von x =f(x,t), dassx(t)OM,, d.h. es
existiert einT so, dasx(t)OM, Ot=T.

» Sind die beiden bereits genannten Bedingungenlteniil die MengeM beschréankt und
ist V(x,t) - e gleichmagig fiirt >0, wenn x|, - o, dann ist das System=f (x,t)
schlie3lich beschrankt.

Die Uberprufung der schlieRlichen Beschranktheiteirgacht sich wesentlich, auch fiir die
dargestellten nichtautonomen Systeme, wenn sich aitenome Lyapunov-Funktiol (x)
finden lasst, die fir allx stetige erste partielle Ableitungen hat und bei‘dé<) - oo flr
||, - . Ist in diesem FalV(x)<-£<0 OxOM, dann istx=f(x,t) schlieRlich be-
schrankt.

Beweise zu den obigen Séatzen sowie weitere Erkdggnusind in [79] zu finden.
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Anhang C

Normabschatzungen und Schranken

Lineare Systeme

Die Abschatzung des maximal moglichen Wertes der VYek#dorm (euklidischen Norm)
||x(t)|| des Zustandsvektors linearer Systeme ist einerinalbegenden Arbeit haufig gestell-
te Aufgabe.

Betrachtet wird die Zustandsgleichumg= Ax + Bu eines linearen Systems. Die Systemmat-
rix A und die EingangsmatriB seien bekannt. Der Steuervekialt) ist unbekannt, es ist
lediglich eine Schranke fur den Maximalwert von @esBetrag bekannt, namlich:

. =suu(t)), = "[nwmlu(t)llz)" Eﬂ} <a (C.1)

Ju

Es wird aulBerdem vorausgesetzt, dass das homogeieeebifalgleichungssystemn = Ax
global exponential stabil ist, d.h., dass samtliElgenwerte vonA einen negativen Realteil
besitzen.

Die allgemeinste Mdglichkeit zur Bestimmung der Sitdiildynamischer Systeme ist die
direkte Methode von Lyapunov, deren Anwendung @nddre Systeme unter anderem in
[39], [62], [72], [79], [139] und [156] erlautertivd. Eine Erweiterung dieser Theorie stellt
der Satz von Malkin dar (siehe Anhang B). Besitzé dineare Zustandsgleichung

X = Ax + Bu nur Eigenwerte mit negativem Realteil, so kann ggaeerden, dass das Sys-
tem im Sinne des Satzes von Malkin stabil ist. Dartigaus lasst sich nachweisen, dass das
System eingangs-zustandsstabil ist, und es kann,[@yderé in Anhang B vorgestellten Theo-
rem, eine obere Schranke fur die Norm des Zustanttsgengeben werden.

Bei der Anwendung oben genannter Satze auf lin8gsteme werden zwei symmetrische,
positiv definite MatrizenP und Q bestimmt, so dass die Lyapunov-Gleichung

ATP+PA =-Q (C.2)

erfullt ist. Wahlt man nun die positiv definite Lyapov — Kandidatenfunktion

V =x'Px (C.3)
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so ergibt sich fur deren Zeitableitung:

V = X"Px+x"Px =[Ax +Bu]" Px+x"P[Ax + Bu]
=x"ATPx+x ' PAx+u'B"Px+x' PBu

(C.4)
=x"(ATP+PAJx +2x"PBuU
=-x'Qx+2x'PBu
Es seienA :diag{ﬁi} die Diagonalmatrix der Eigenwerte uMi= [v1 V, - vn] die zu-

gehorige Matrix der Eigenvektoren einer MatrM . Es gilt die Eigenvektorgleichung
MV =VA . Daraus folgtM =V A [V . Fiir symmetrische Matrizell =M T ergibt sich:

M=VIALV'=MT=(V) A" v' (C.5)
Da die Matrix A eine Diagonalmatrix ist, gilA = AT . Daher folgt aus obiger Gleichung,

dass V'=V'. Demnach istV eine orthonormale Matrix, dav'V =1 und damit
<vi,vi>:||vi||§ =1 und<vi,vj>:O furi#j.

Unter Ausnutzung dieser Eigenschaft gilt fir quéische Formenx'Mx symmetrischer
Matrizen:

= (V) v )= () v x)= 304 )] (coe

xTMx:Zn:AiEﬁxVD/Tx]:Zn:)Ii X2 (C.7)

Bezeichnet man den kleinsten Eigenwert vhitund den gréRten mid , d.h. A<A <A,
I =1,...,n, so kann folgende Abschatzung getroffen werden:

/_1[|1]x||§:AEZ>g25xTMx:ZAi [(JxTx)iS/TEfo:/TEﬂ]x”z (C.8)

Fur die quadratische Form einer symmetrischen Maiitxalgo:
A(M) T, <x"Mx <A (M)t (C.9)

Unter Ausnutzung dieser Tatsache lasst sich fliiZdigableitung der Lyapunov - Funktion
(C. 4) unter gleichzeitiger Anwendung der Dreieclgaichung die folgende Abschéatzung
angeben:

V = -x"Qx+2x"PBu< -A(Q) x|, + 21|, @ (PB)ul, (C.10)

Hierbei istz(PB) der gréRte Singularwert der MatriX(B .
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Um sicherzustellen, dass gemal der Lyapunov — S#dsilieorie die Ableitung der Lyapu-
nov - FunktionV kleiner als null ist, muss gelten:

20N~ ol

”X”z 2 (C.11)

Damit lasst sich das in Anhang B dargestellte, Ithende Theorem fir Eingangs-
Zustandsstabilitat anwenden, um die Schrapkait |x|, < ) zu bestimmen.

Betrachtet man (C. 9), so gilt fiir die KIasléeFunktionenalQ|x||2) unda, Q|x||2):
a(d,)= AP aul,)= A(P)e; (C.12)

Damit ergibt sich fir die Schranke:

. <v= Al )= AE 2, < MR 220 (c.22)

Fur ein SISO-System wird die Matri® zu einem Spaltenvektds, der Abschétzungsaus-
druck wird zu:

IX], < %E)) [—»—ZII()S”)Z [ (C.14)

Somit ist eine obere Schranke fur die Norm des Zdstaktors gefunden. Die Schranke ist
eher konservativ und nicht eindeutig, so dass ianative Optimierung vorgenommen wer-
den muss. Dabei wird jeweils die Matr@ als Diagonalmatrix vorgegeben, dann werden die
zugehdrige MatrixP und die Schrankg bestimmt. Die vorgegebene Schranke gilt fiir den
Fall, dass das System keine Anfangsauslenkynigesitzt. Im Falle einer Anfangsauslenkung
ist deren Normx,|, zu (C. 14 ) hinzuzuzahlen.

Alternativ zur vorgestellten Moéglichkeit wird in §0] ein iteratives Verfahren zur Berech-
nung derlL.-Norm vorgestellt, das es erlaubt, den maximalen \&lagr Ubertragungsfunkti-
onsmatrix |G| =sup,o{G(jw)} zu bestimmen. Betrachtet man ein lineares System, bei
dem die AusgabematrixC eine nxn Einheitsmatrix ist, so gilt fir dieses System
||x(t)(|2 <|G|, dr Ot. Dieses Verfahren ermdglicht die numerische Bestimmeings tat-
sachlichen Schrankenwertes, der weniger konseraddivie oben vorgestellte Abschéatzung
ist. Es ist aber nicht geeignet, um analytische Aigdd fur Grenzen abzuleiten.
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Beschréanktheit des Fehlervektors infolge der Besclnktheit der gefilterten
Fehlergré3en bei beliebiger Struktur der Fehlerdynanik

In den folgenden Abschnitten soll eine obere Sdteax fir den Betrag des Vektors der
FehlergroBerjy|, unter der Voraussetzung hergeleitet werden, diesstmere Schranke
des Betrags der gefilterten Fehlergrofjgh bekannt ist. Da fur allgemeine Falle nur sehr
komplexe und konservative Abschatzungen madglich siredden fur einzelne, in dieser Ar-
beit relevante Falle, genauere Abschéatzungen beeech

In Abschnitt 4.5.1 wurde bei der Erweiterung degdllereises um ein adaptives Glied die
gefilterte Fehlergro3é eingefihrt. Im allgemeinsten Fall berechnet sickeli@roRe zu:

=y P.Bg (C.15)

Hierbei stellt die MatrixB. die Eingangsmatrix der Fehlerdynamik dar, wahr&deine
symmetrische, positiv definite Matrix ist, die zusammmeit der Systemmatri . der Feh-
lerdynamik und der ebenfalls positiv definiten, synmsehen MatrixQ. die lineare Lyapu-
nov-Gleichung

AP +PAL =-Q (C.16)

erfullt. Es ist zu beachten, da§sein Zeilenvektor ist. Um nun die obere Schrankeus der
als bekannt vorausgesetzten Schrafikdestimmen zu kénnen, wird die Gleichung (C. 15)
als dynamisches System interpretiert, bei dem didteyedin FehlergroRed den Eingangs-
vektor bilden. Diese Vorgehensweise wird bei detr&stung der Zusammensetzung des
Vektorsy verstandlich:

x=bd - oal =l e o e e, o ] (Ci17)
Transponiert man Gleichung (C. 15), so ergibt sich:
(P.B.) x=Kyx=¢" mit K=(P.B.) (C.18)

Hierbei istK eine Hilfsmatrix mit der Dimensiom><(rl +r,+...+ rm). Die Elemente vorK
werden mitkij' bezeichnet. Damit gilt:

€

€
ki ks . ki k3 m e T
: P 11 I 1 I (C.19)
kr;:l kr3-12 kr':rl;ﬁ knﬂ krrrln2 kr:;m em Zm
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Ausmultipliziert ergeben sich damnlineare Gleichungen, die nach der jeweils hochatén
tretenden, d.h. der jeweils— -t&n Ableitung der zugehdrigen Fehlergraeaufgeldst wer-
den kénnen. Das Ergebnis ist folglich ein linegBgstem, bei dem diq(”’) als Funktionen
von ¢,,...,{,, sowie e, ,éj,...,eg”_z) mit j =1...,m dargestellt sind. Aus diesen Gleichungen
lasst sich einfach ein Zustandsraummodell mit den d&igsgrof3ery,,...,{,, und dem Zu-
standsvektory =[5{1T i;]T =[q e - ei? e € e,(;m'z)]T bilden. Da-
bei ist zu beachten, dass die Ordnung des neudan®ygegeniber der urspriinglichen Feh-
lerdynamik um eins reduziert ist. Nach der Bestimmuag ﬁystemmatrixZ\E, der Ein-
gangsmatrixl§E sowie zweier symmetrischer, positiv definiter Me&rizl5E und 65 , die die
lineare Lyapunov-Gleichund [P, +P.A. =-Q_ erfiillen, kann zur Bestimmung einer obe-
ren Schranke des Vektols das Hauptergebnis (C. 14 ) aus dem vorhergeheneiiapitel
des Anhang C herangezogen werden. Damit ergibtisioh:

AP fﬁ(ﬁgi) 7 C. 20
AP)  AlQ:) < (¢-20)

Mit diesem Ergebnis lasst sich schlie3lich nocheurtusnutzung der Differenzialgleichun-
gen zur Bestimmung dea;‘“‘l) eine obere Schranke fir die gnbeteiligtenr, — ¥ten Ablei-
tungen der Fehlerzustande angeben.

[, < x =

Schlief3lich kann aus den Grenzwerten fur q(f’e‘l) sowie ausy mit Hilfe der Dreiecks-
ungleichung die Gesamtschrangefir den Vektor|y||, als Funktion von{ bestimmt wer-
den. Sollte der Vektor der FehlergroRen eine Ardanglenkungy, aufgewiesen haben, so
ist deren Vektor-2-Norm zur Schranke hinzuzuzéah@e. auf diese Weise bestimmte Be-
grenzung des Vektorg hat damit insgesamt die Form:

[, < [Peoll, * ke &2 (C.21)

Damit kann also aus einer Beschranktheit der gdaBibeFehlergréf3en nicht nur auf die Be-
schrénktheit des Vektors der Fehlergrof3en im allgesten Fall geschlossen werden, son-
dern es kann auch eine obere Schranke angegebdenv®&as vorgestellte Verfahren fihrt
aber zu sehr konservativen Abschéatzungen. Dahern@hmitpés sich im Einzelfall spezialisier-
te Schrankenbetrachtungen durchzufthren.

Bei der Betrachtung der Struktur der Fehlerdynanuk ¥/A-linearisierten Systemen fallt
auf, dass die einzelnen Ein-/Ausgangspaare oftopptdt sind. Deshlab kdnnen in diesem
Fall einzelne, skalare gefilterte Fehlergrolgerbetrachtet werden:

&= Pebe; (C.22)
Hierbei stellt der Index jeweils die Zuordnung zu der E/A-linearisiertensangsgrofley,
her. Gleichung (C. 22 ) korrespondiert dabei mieeirFehlerdynamikblock folgender Gestalt

i A the, (Ai “Vagj _Vr,i) (C.23)
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Fur die weiteren Herleitungen ist die Gestalt deiliatrix A.; und der Eingangsvektoren
b., von entscheidender Bedeutung. Aus Ubersichtlitbgginden wird der Indeixim Fol-
genden weggelassen. Wie in Kapitel 4.2.4 dargedgigt,

[0 1 0 - 0 0 e
0 0 1 - 0 0 6
Ac=| ¢ 1 be =| =] (C.24)
o 0 0 - 1 0 &)
__CO -¢c —C, - _Cr'_l_an, _1_ri><1 _q(fi—l)_rix1

Hiermit ist auch die Struktur voR. und Q. als quadratische xr, -Matrizen festgelegt. In
diesem Fall wird die Matrix< =(Pcb.)" zu einem Zeilenvektor, der die letzte Spalte der
Matrix P. enthéalt. Folglich vereinfacht sich die Struktun&. 19 ) zu:

€
i i i q
[plri plri o priri] . = Zi ( C.25 )
q(ri_l)
Diese Gleichung lasst sich umformen zu:
(r-1) _ p]i.ri pi2ri péri -5 = -2) 1
=i - - (C.26)
prI f pri h pri r pri h
und fahrt damit zu folgendem Zustandsraummodell:
- . 1] 0 1 o - 0 | - o r .
& € 0
0 0 1 - 0 .
& . . . . & 0
=l ) ) ' m: |+ | (C.27)
(i-2) o o 0 1 (-9) 0
Q i i i i q
(r-1) plri p2ri p3ri p(ri -1)r, (r-2) i
el |y T T T T T e J/priri
L p"i T pri T pri T p"i T d(n-a)x(r 1) - -

Einen praxisrelevanten Fall, fir den sich eine wd®d weniger konservative Schranke an-
geben lasst, stellt ein System mit einem relati@ead von zwei dar. In diesem Fall tritt im
Vektor yx neben den FehlergroBen nur noch deren erste Abdeitauf, d.h.
7v=le & - e, e] . Somithatdas System (C. 19) die Gestalt:

€
klll k112 e le k1r; e_L Z 1
ST m: =] (C.28)
Enlﬂ lznlﬁ T Enrg Errr1nz ol €n Zm
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Durch Umordnung vory in z=[e, - e, & - &] =[e’ €[ kann dieses System

aufgeteilt werden in:

ki o KT el ke - ki &] [4
Do S EI (C.29)
k . ’ krrrg (mxm) em kn]1-2 krr:nz (mxm) em Zm

Auflésen naché ergibt:
e=-K;'K,®+K;'@" (C.30)
A B

Die zeitliche Antwort dieses Zustandsraummodellsnkanittels Faltungsintegral berechnet

werden zu:

t
oft) =e, & + [ B, @7 (r)dr (C.31)
0

Unter der MalRgabe, dass die Matx, stabil ist, kann damit fur den Fehlervek®reine

obere Schranke angegeben werden. Fir diese eidibt s

el < el +j ) 7 B, @7, (C.32)
2
o, <leol, |a e ] By W =leol, +|add -e)B T, (c.33)
) o _ 7B.) -
e <le #]A7 B T, <lel, o) (BT =Je, + 0T (c.34)
= K

Aus dieser Abschatzung lasst sich UkerA, [@+B, [@" auch die Ableitungg nach oben

beschranken. Es gilt:

200, o) =oa e+ Zo) T +ole )T (c.38)

dezola )l | ] 1| ole ) (c.36)

Mit z=[e” €] gilt:

[l <+l +1el; (C.37)
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oder die konservativere Schranjg, <|é|, +[¢,, die sich wie folgt darstellen lasst:

Q

i <led, + 22T +ola e, | Zod o) (c3w)

I, <[1+ (A )] e,, + oA )+1+a(A,)

oA, (B, )& (C.39)

Besitzt das System keine Anfangsauslenkung, dtHei$, =0, so erhalt man auch fiir die
engere Schranke folgenden handlichen Ausdruck:

R e NG TYT)

b, < oA+ oA P 28 7 (C.a1)

Q(AK)

Fur ein skalares System mit einem relativen Gradawei gilt:

Py P 0 } _

PE:{pii Dzj bE:{J = Ki=py K, = Py (C.42)
Damitist A, =-p,,/p,, undB, =1/p,,, so dass sich fiir die oberen Schrankerefiand e
Folgendes ergibt:

1 = ) p 2
lel, <ol +-~t& lel, <oz Heol, +~ 7 (C.43)
12 22 22
Ohne Anfangsauslenkurlg,|, resultiert daraus fijfy],:

2
b, < 1+4tﬁ&} slg-/Ll.4q (C.44)
p22 p12 p12 p22

Einen weiteren relevanten Fall stellen Systemeemigm relativen Grad von eins dar. In die-
sem Fall handelt es sich bei der Berechnung ddtegefn Fehlergrof3e um ein rein algebrai-
sches Gleichungssystem, bei dem @Sehlergré3en durch Multiplikation mit einer quadra
tischen Matrixm gefilterte Fehlergrof3en berechnet werden. Dasutefjedass die Gleichung
{=y" [fP.B.) einfach invertiert werden kann, djp" =¢[{P.B.)™. Aus der Beschranktheit
von ¢ folgt dann unmittelbar die Schranke fgir

b, <olP.B.)]@ =

(C.45)
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Zusammenfassend ist festzustellen, dass in jederdatgestellten Fallen filly|, eine obere
Schranke vom Typ

[, <k, +ke @ (C.46)

gefunden werden konnte, woblgj undk,, positive Konstanten sind.

Obere Schranke des Netzeingangsvektors

Der Eingangsvektok in das neuronale Netz setzt sich zusammen auSaliérajektorie ein-
schlie3lich deren Ableitungen bis zum jeweiligelatigen Grad, also au§;, aus den Feh-
lergréRen und deren Ableitungen, also gysund schlief3lich aus Teilen des Zustandsvektors
X des Systems, die nicht unmittelbar in der beteteht Reglerschleife geregelt werden, de-
ren Dynamik aber beeinflussen. Der Eingangsvektaias neuronale Netz lautet demnach:
x=[gl « %] (C.47)
Es wird vorausgesetzt, dass die Solltrajektorieisagren Ableitungen beschrankt sind. Die-
se Forderung ist plausibel, da die Sollbahn akbrgegeben wird und nur beschréankte, stetig
differenzierbare Trajektorien, die innerhalb desnvau regelnden System physikalisch er-
reichbaren Bereiches liegen, sinnvolle Vorgabewéel@arstellen. Dies bedeutet:

6, = & (C.48)

Ebenso kann davon ausgegangen werden, dass deustaildsvektoix , der sich aus Zu-
standen zusammensetzt, die langsamer sind al®didar aktuell betrachteten Reglerschleife
zu regelnden Zustande, ebenfalls beschrankt issdDAnnahme ist gleichfalls gerechtfertigt,
da die jeweils nach auf3en folgenden Reglerschleifem diese Zustdnde auch auf Sollverlau-
fen entlangfiihren sollen. Diese Zustandstrajekiosiad, da sie sinnvolle Vorgaben sein sol-
len, beschrankt, was bedeutet:

%], <% (C.49)

Aus der Beschranktheit aller drei beteiligten Teltoren&,,, x und X folgt die Beschrankt-
heit des Netzeingangsvektaxs

X[, < V&3 + X +xlt)l, = co +ult)], (C.50)

Ist der Vektor der gefilterten Fehlergrél3en, wielatzten Abschnitt gezeigt, beschrankt, so
kann diese Schranke als Funktion \pualargestellt werden.



254 NORMABSCHATZUNGEN UND SCHRANKEN ANHANG C

Obere Schranke fir den Fehler bei der Linearisieruig des neuronalen Netzes
Gemal Gleichung (4.5.19) ergibt sich der FehlerdeeiLinearisierung des neuronalen Net-
zes zu:

o[Vxf =[¢" -4]-6' V"% (C.51)

, falls das Netz sigmoide

Ziel ist nun die Bestimmung einer oberen Schrarfike{(r)((/Ti)2
2

Aktivierungsfunktionen aufweist. Flr einzelne Sigdeogilt:

lo(z) = <1 0'(2) =|o(z)fL-o(2)] <

1
1+e™”*

(C.52)

Ist n, die Anzahl der Neuronen der verdeckten Ebene urdider Bias der verdeckten Ebe-
ne ohne Beschrankung der Allgemeinheit zu einstges® ergibt sich:

, 1
ol <y *1 ol s, (c.53)

Da aus dem letzten Abschnitt die Schravﬂkﬂ; <X bekannt ist und auBerdeNﬁHF s”f”F
gilt, folgt:

HO(\7 %[

<2 n2+1+%E{/n_2[q]ZHF@ (C.54)

Unter Verwendung von (C. 50 ) lautet die Schrarikeden Linearisierungsfehler:

|, <20, v+, 1], 7% +|ul,) (C.55)
s2nn, Lo Gn, 55X 2]+ 0, 82, (c.56)
G M T

HO(\~/TX)

HO(\7T7)2

Insgesamt ergibt sich aI%)@)(V/Ti)ZH <c +c, [ﬂi”F +¢, 0y, EﬂleF (C.57)
2

mit ¢, =20/n, +1 CZ:% n, &2 +X? cgzlljl/n_2 (C.58)

Obere Schranke des Storterms w

Ein weiterer wichtiger zu beschrankender Term est$k6rtermw , der, in Gleichung (4.5.22)
definiert, sdmtliche von der Linearisierung desroaalen Netzes nicht erfassten Einflisse
wie folgt zusammenfasst:

w=W§'v x+WTOVxf +e (C.59)
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Unter Verwendung des Ergebnisses aus dem letztesthiilit erhalt man fur die obere
Schrankew mit |w|, <W:

v‘vs%\/n_ZEWVTIHF Z' x+Z ©V'x) +& (C.60)
msd i 2 ) ool 2 oo ], o @ e (coon)
W<C, +C [ﬂlZHF +c, [ﬂ]ZHF (i, (C.62)

mit
C,=Z [&+&=2n, +1[Z +&
cszzll\/n_zi* [, +Z" mzzé,/nzlfgﬁzji* (C.63)

06:%\/n_2[2_*+2* mgzéq@i*

Obere Schranke fiir die Spur des Produkts der Gewidismatrizen
Ziel des Abschnitts ist die Bestimmung einer obe8ehranke fUr'Spu{ZT [f_}.

Mit der Definition Z =Z" -7 lasst sich schreiben:

Spur{zT [?_}: Spur{zT [ﬁZ —Z)}: Spw{ZT [Z*}—Spur{ZT DE} (C.64)

Damit gt spufz” 2}< 2|z -[2[ =[] d& 2] ) (C.65)

Obere Schranke fir den adaptiven Zusatzterm

Bei der Verwendung eines neuronalen Netzes dera(bes}, :WTG(VTY) mit sigmoiden
Aktivierungsfunktionen kann auch der adaptive Zzsain selbst beschrankt werden. Dazu
wird unter der Annahme, dass der Bias in der vdst@ecEbene auf eins gesetzt wurde, die
weiter oben eingefiihrte SchranM2 <,/n, +1 herangezogen. Damit ergibt sich:

Vel < + 100

=g 2] s e

_ <.h, +1[‘]JZ

Obere Schranke fir die Gewichtsmatrizen; entkoppek Betrachtung

Unter Verwendung der Gleichungen (4.5.8) und (4.88st sich zeigen, dass, infolge der
e-Modifikation der Lerngesetze, auch die Gewichtsiman fur sich, unabhangig vom Regel-
fehler, nach oben beschrankt werden kénnen. Dazd die positiv definite Lyapunov-
Kandidatenfunktion
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v :%Spu{v“\/Tr;;vV}+%Spur{\7Tr;l\7} (C.67)

betrachtet. Fur deren Zeitableitung ergibt sicteuBericksichtigung der Symmetrie v,
und T, :

V= Spur{WTr;;W}+ Spu{VTr;lO} (C.68)

In diesen Ausdruck werden die Lerngesetze wie feilggefugt:
V = SpufW (5-8"97%) - Alg|, W W]+ spufU ke - Alg YTV} (C. 69)
V = SpufW (50 7%) )+ spufv x W&} - Al dspuf W)+ spufu V)] (. 70)
V =00 (6 -6V %)+ oW "6 VX - g, dspufi wh spuf™vl]  (c.71)

Hier kirzen sich die Terme, die den Netzeingangswvek enthalten, heraus, so dass die
ZeitableitungV der Lyapunov-Kandidatenfunktion unabhéngig vomzsigtgangsvektor ist:

V =g W' 6 -Alg, EﬁSpu{VAVTVA\/}+ Spu{\A/T\A/}] (C.72)
Fur diese Zeitableitung lasst sich leicht eine el&&rhranke angeben, namlich:

g, 1A, e =, 2] dymei-adz] ) (co7e)

Die BedingungV <0 kann damit unabhangig vonund " erfiillt werden, wenn:

V<[, 2

A

n,+1
Fooo

(C.74)

Die obige Lyapunov-Kandidatenfunktiah kann auch folgendermalf3en formuliert werden:

" -1
v=lspufzriz) mie 2=|W 0| st 01 (co7s)
2 ERY, 0 T

Unter Verwendung der oben angeflihrten Ergebnissgesmn (C. 8) kann damﬂZHF nach
oben beschrankt werden gemal:

A

Z

F

SJEM @/”;+1 (C.76)
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Mit der Wahl vonT,, =)0 und I, =)/ gilt: T=(1/y’)d mit Einheitsmatrizen der
jeweils richtigen Dimension. Daraus folgt schlieBli

FS\/%Q/”;”J”;” (C.77)

Aus dieser oberen Schranke ﬂﬁrﬂF lasst sich Uber die Dreiecksungleichung sofor¢ @ibe-
re Schranke fir die Abweichur@ von den optimalen Gewichtefi'” angeben:

Z

A

n,+1 _.
S—+Z
F A

(C.78)
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Anhang D

Koordinatensysteme

Im Folgenden werden die zur Definition der Bewe@ggrdRen erforderlichen Achsenkreuze
dargestellt. Dies geschieht soweit als mdglich meAnung an geltende Normen ([24], [25]).
Da diese jedoch einige Punkte offen lassen, wendellesem Abschnitt ergdnzende Festle-
gungen getroffen, die eine Eindeutigkeit der Ddltstgen gewahrleisten.

» Daserdfeste Koordinatensystem(Index E) hat seinen Ursprung im Erdmittelpunkt. Die
xe-Achse liegt in der Aquatorialebene des Geoids dur¢hdringt dieses im Schnittpunkt
des Agquators mit dem geographischen Nullmeridiare¢éBwich-Meridian). Dig/e-Achse
wird ebenfalls in der Aquatorialebene so gewatdssdsie, zusammen mit der durch den
geographischen Nordpol (Rotationsachse der Erdejewdenze-Achse, ein Rechtshand-
system bildet. Die Gestalt des Referenzgeoidseidith nach den Definitionen désorld
Geodetic System WGS-BUL8]. Die Position des Flugzeuges kann in dieSgtistem ein-
deutig mit Hilfe demgeographischen Langd, dergeographischen Breitg sowie der Ho-
he h Glber dem Referenzgeoid angegeben werden. Die Wedes globalen Koordinaten-
systems zur Positionierung wird aufgrund der Koegeumit der Ortsdefinition durch das
Satellitennavigationssyste®@PS getroffen, das beim betrachteten Erprobungstréiger
primaren Positionsinformationen liefert.

» Das mitbewegteerdlotfeste, geodatische Systenfindex g) hat seinen Ursprung im
Schwerpunkt des Fluggerats. Gemal [25] liegenxgiand dieyg-Achse in der ,Horizon-
talebene”, d.h. sie spannen eine lokale Tangehtake zum Referenzgeoid auf, wahrend
die z-Achse senkrecht zu diesem, positiv in Richtung Sielswerkraftvektors liegt. Wah-
rend nach Norm [25] die Richtung derAchse beliebig in der Horizontalebene gewahit
werden darf, wird hier die Zusatzfestlegung geanoffdass digs-Achse parallel zur loka-
len, geographischen Nordrichtung liegt, wobei gje\chse senkrecht hierzu die lokale,
geographische Ostrichtung definiert. Damit ist dgeSystem identisch mit dem haufig in
der englischsprachigen Literatur verwendetdorth-East-Down (NED) Achsenkreuz
[144].
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» Die x-AchsedesBahnachsenkreuzegindexk) zeigt in Richtung deBahngeschwindig-
keitsvektorsV, (kinematische GeschwindigKeitler die Bewegung des Flugzeuges relativ
zum erdfesten Koordinatensystem beschreibt [25% &dlotfeste Achsensystem kann U-
ber zwei Drehungen in das Bahnachsensystem Ubérgefiérden. Dazu wird zunachst
um denBahnazimutwinkel (Drehachseg) und anschliel3end um d8ahnneigungswinkel
y (Drehachseyy) rotiert. Durch die oben getroffene Festlegung)dekchse in die lokale
geographische Nordrichtung entspricht der Bahnatzumitel demrechtweisenden Kurs
Uber Grund(True Track - TJ. Diese Eigenschatft ist spater fur die Definitaer autonom
abzufliegenden Bahnen von Relevanz. RiAchse liegt senkrecht zug-Achse in der lo-
kalen Tangentialebene zum Referenzgeoid. Der Ungpdieses mitbewegten Koordina-
tensystems befindet sich im Flugzeugschwerpunkt.

» Das mitbewegtekorperfeste Koordinatensystem(gemaf [25] ohne Index bzw. in nicht
eindeutigen Fallen mit Indefx hat seinen Ursprung ebenfalls im SchwerpunktFdegge-
rats. Diex- und diez-Achse liegen in der Flugzeugsymmetrieebene. Dabgien die x-
Achse nach vorne und deAchse nach unten. DigAchse weist senkrecht zu den beiden
anderen Achsen nach rechts, so dass sich auckihiBechtshandsystem ergibt. Die Lage
des korperfesten Achsensystems wird mit Hilfe der Bulerwinkel ¥ (Azimut, Gierwin-
kel), © (Langsneigung, Nickwinkelund @ (Hangewinkel, Rollwinkglbeschrieben. Die
Drehreihenfolge fiir die Uberfiihrung der Koordinaisinnicht kommutativ. In der vorlie-
genden Arbeit wird die so genannte x-Folge [24iwerdet. Hierfir lautet die Drehreihen-
folge beim Ubergang vom erdlotfesten ins korpeefésiordinatensystert, O, @.

» Das ebenfalls mitbewegtaerodynamische AchsenkreuZindexa) wird zur Bestimmung
der auf das Flugzeug wirkenden aerodynamischentKndtid Momente herangezogen.
GemaR Norm [25] weist die-Achse in Richtung deBluggeschwindigkeitsvektorg (a-
erodynamische GeschwindigReitlso in Richtung der translatorischen Bewegueg d
Flugzeugs gegeniber der umgebenden Atmosphérez,{diehse wird senkrecht zug-
Achse in der oder parallel zur Bezugsebene gewRldty,-Achse wird schliel3lich so fest-
gelegt, dass ein orthogonales Rechtshandsystenelmnt®er Ursprung des aerodynami-
schen Koordinatensystems ist der aerodynamischegdpankt ARP —Aerodynamic Refe-
rence Point. Dieser unterscheidet sich im Allgemeinen vomgErugschwerpunkt. Bei
unbewegter Atmosphare fallen dieAchse und diei;-Achse zusammen und die aerody-
namische Geschwindigkeit entspricht in Richtung Wetrag der kinematischen Ge-
schwindigkeit. Das korperfeste Achsensystem karttelsizweier Drehungen in das aero-
dynamische Achsenkreuz tbergefihrt werden. Dazd zvinachst um den Winkedr{An-
stellwinke) um diey--Achse gedreht, anschlieBend um d&zahiebewinkels (Drehachse

Z,).
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Fur die vorliegende Arbeit sind zudem noch die Winkwischen dem Bahnachsensystem
und dem flugzeugfesten Achsensystem von BedeutDag. flugzeugfeste Achsensystem
kann mit Hilfe von drei Drehungen in das Bahnachkgstem tbergefihrt werden. Dies ist
zunachst die Drehung unak (Bahnanstellwinkel, kinematischer Anstellwinkait der Dreh-
achsey;, dann die Rotation um dédahnschiebewinkeb (kinematischer Schiebewinkelim

die nach der ersten Drehung entstandel@otenachse und schlie3lich die dritte Drehung
um denBahnhangewinkeli (Drehachse). Die graphischen Zusammenhange sind der fol-
genden Abbildung zu entnehmen.




