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UBERSICHT

Die Verfiigbarkeit von fortschrittlichen flugdynamischen
Simulationsmodellen stellt einen wesentlichen Aspekt in
der Entwurfs- und Validerungsphase von modernen Flug-
zeugen bzw. Flugregelsystemen dar. Im Rahmen der vorlie-
genden Arbeit ist ein hochwertiges Simulationsmodell fiir
ein aktuelles Hochleistungsflugzeug innerhalb der Softwa-
reumgebung Matlab/Simulink erstellt worden.

Das Simulationsmodell baut auf den Ergebnissen und Mo-
dellen des erfolgreichen internen Projekts ,,Fortschrittliche
Analyse und Synthesemodule® (TOOLS) auf und beinhal-
tet die klassische Flugdynamik (Starrkdrperbewegungsglei-
chungen, Atmosphire, Aerodynamik, Triebwerksmodell)
sowie Subsysteme fiir die nichtlinearen Aktuatoren, Sen-
soren und das Steuer- und Regelsystem (CSAS) samt dem
Spin Prevention and Incidence Limiting System (SPILS).

Im vorliegenden Beitrag wird speziell auf die dquivalente
digitale Abbildung des in Analogrechnertechnik realisier-
ten Steuer- und Regelsystems CSAS eingegangen. Nach ei-
ner Kurzbeschreibung der allgemeinen Reglerstruktur wird
die digitale Zustandsraumumsetzung der urspriinglich ana-
logen Filter niher diskutiert. Als Besonderheit des Nick-
CSAS wird ein adaptierter Kommandofilter, der als zeitva-
riantes System mit variabler Vorhaltzeitkonstante interpre-
tiert werden kann, diskutiert und mehrere Umsetzungsvari-
anten fiir eine digitale Simulation bewertet.

Zur Validierung der CSAS-Umsetzung werden schliellich
systematische nichtlineare Simulationen mit und ohne Re-
gelsystem durchgefiihrt und mit verfiigbaren Referenzdaten
verglichen. In diesem Zusammenhang kénnen die Funkti-
onsweise des CSAS und einige interessante flugdynamische
Aspekte aufgezeigt werden.

BEZEICHNUNGEN

A, B,C,D Systemmatrizen

CSAS Control and Stability Augmentation
System

G(s) Ubertragungsfunktion

n symmetrischer Taileronausschlag

13 differentieller Taileronausschlag

¢ Seitenruderausschlag

K (9) Verstirkungen

RNF Regelungsnormalform

Ty variable Zeitkonstante

T feste Zeitkonstante

u Steuervektor

T Zustandsvektor

Y Ausgangsvektor

1 EINLEITUNG

Heutzutage spielen bei der Entwicklung neuer Flugzeuge
computergestiitzte Entwurfswerkzeuge eine immer grofere
Rolle, wie z.B. CAD in der Konstruktion oder CFD in der
Aerodynamik. Fiir die Entwicklung von modernen Flug-
regelsystemen werden hierbei vermehrt die Moglichkeiten
und Vorteile (geringere Kosten, schnelle Durchfiihrbarkeit,
schnellere Iterationen) der hochgenauen, digitalen nichtli-
nearen Simulation genutzt.

Der Flugreglerentwurf erfolgt derzeit tiblicherweise auf der
Basis eines Satzes speziell ausgewdhlter linearer Ersatzmo-
delle. Bei der linearen Reglerauslegung werden dann fiir
diese Modelle optimierte ,,Punktentwiirfe erarbeitet. Mit-
tels linearer Analyse und unter Zuhilfenahme allgemeiner
und parametrischer Modellierungsunsicherheiten wird dann
die Giite der linearen Einzelentwiirfe bewertet und diese
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falls notwendig modifiziert. Ausgehend von den Punktent-
wiirfen wird ein nichtlinearer Gesamtregler erstellt und in
einer nichtlinearen Simulation verifiziert, ob das mit li-
nearen Methoden ausgelegte Regelsystem die gewiinschten
Charakteristika auch in einer nichtlinearen Umgebung auf-
weist. Besonderes Augenmerk liegt hierbei auf hochdyna-
mischen und nichtlinearen Manodvern wie z.B. Rapid Rol-
ling.

Es ist daher von entscheidender Bedeutung bereits wéihrend
der Entwurfs von Flugregelsystemen hochwertige, nichtli-
neare Simulationsmodelle zur Verfiigung zu haben. Dar-
iiberhinaus werden diese Modelle spiter auch zur Validie-
rung & Verifikation der echten Hardware und fiir Analyse-
zwecke bei Vorhersage und Freigabe von besonders kriti-
schen Flugmand&vern eingesetzt.

Die vorliegende Arbeit basiert auf der Diplomarbeit ,,Ent-
wicklung und Validierung eines fortschrittlichen flugdyna-
mischen Simulationsmodells sowie von Werkzeugen zur
Trimmung und Linearisierung® [10], welche als Kooperati-
on zwischen EADS Military Air Systems Miinchen und der
Fachhochschule Joanneum Graz im ersten Halbjahr 2006
durchgefiihrt worden ist.

Ausgangspunkt fiir die Arbeit sind die Werkzeuge und Mo-
dule, z.B. zur Trimmung und Linearisierung, welche im
Rahmen des erfolgreichen internen Projekts ,,Fortschrittli-
che Analyse und Synthesemodule* (TOOLS) fiir die Flug-
reglerauslegung eines modernen Hochleistungsflugzeugs
und -trainers (HEAT) entwickelt worden ist [5]. In dieser
Arbeit wird daher nur auf die Implementierung und Vali-
dierung in einer digitalen Simulation des in Analogrechner-
technik ausgefiihrten Steuer- und Regelsystems CSAS fiir
das betrachtete Flugzeug niher eingegangen.

2 BESCHREIBUNG DES CSAS

Das hier vorgestellte Steuer- und Regelsystem CSAS (Con-
trol and Stability Augmentation System) des modellierten
Hochleistungsflugzeug ist in Anlehnung an die System Pro-
duction Specification [11] umgesetzt worden. Es besteht
prinzipiell aus zwei getrennten Subsystemen fiir die Langs-
und Seitenbewegung. Das gesamte Basisregelsystem ist im
Luftfahrzeug selbst auf mehreren Analogrechner imple-
mentiert.

2.1 BASISREGLER FUR DIE LANGSBE-
WEGUNG

Bei dem Regelsystem in der Nickachse handelt es sich um
ein Nickratenvorgabesystem (q.o.m,,-System). Eine verein-
fachte, schematische Darstellung ist in Abbildung 1 oben
zu sehen. Das System ist prinzipiell relativ einfach aufge-
baut und besteht im Grunde aus einem Nickddmpfer K, und
einem Kommandopfad mit direkter Vorsteuerung Direct-
Link. Nickddmpfer als auch der Kommandopfad werden mit
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dem gemessenen und verzdgerten Staudruck adaptiert. Der
Nickddmpfer besitzt die primdre Funktion die Dampfung
der Anstellwinkelschwingung (45 zu modifizieren und hat
nur geringen Einfluss auf deren Eigenfrequenz [1, 4]. Auf
andere Riickfithrungen wird im Basisregelsystem verzich-
tet.

Eine Besonderheit des Nickreglers ist dariiber hinaus die so-
genannte Direct-Link Betriebsart. Im normalen Flugbetrieb
wird im Kommandopfad der Direct-Link-Zweig durch ein
entsprechendes zusitzliches Signal ausgeblendet (Direct-
Link Cancel), so dass er keinen direkten Einfluss auf die
Steuerung des Flugzeuges hat. Bei einem auftretenden Feh-
ler im Nickregler kann der Pilot die Riickfithrung und somit
auch den Kommandopfad abschalten. Aufgrund des wei-
ter bestehenden Direct-Link-Zweiges kommandiert er jetzt
direkt einen symmetrischen Taileronausschlag. Im Simu-
linkmodell geschieht dies iiber den Block ,,DL Cancel®,
welcher im Falle des aktivierten Direct-Link Modus kein
Signal durchldsst, vgl. das detaillierte Blockschaltbild des
Nickachsen-CSAS in Abbildung 7.

Desweiteren beinhaltet das Nick-CSAS eine Vorsteuerung
zur Kompensation der auftretenden Nickmomente durch die
Betitigung der Luftbremse (Airbrake) und der vom Pilo-
ten gewdhlten Fliigelkonfiguration. In beiden Féllen tritt bei
groBen Ausschligen oder bei Anderungen der Fliigelvor-
derkantenklappen oder -hinterkantenklappenstellungen ein
Moment auf welches sonst durch den Pilot manuell ausge-
glichen werden miisste.

2.2 BASISREGLER FUR DIE SEITENBE-
WEGUNG

Aufgrund der Kopplung zwischen der Roll- und Gierach-
se sowie der Existenz von drei Steuerflichen (differentiel-
les Taileron, Seitenruder und Spoiler) besitzt das Steuer-
und Regelsystem der Seitenbewegung einen komplexeren
Aufbau. Die vereinfachte Struktur ist in Abbildung 1 un-
ten abgebildet und stellt ein Rollratenvorgabesystem (pcom, -
System) und ein konventionelles Schiebewinkelvorgabesy-
stem (Bcom-System) dar. Das laterale CSAS besteht aus ei-
nem Rolldimpfer K, einem Gierdimpfer K, einer Quer-
kopplung des Rollkommandos K; und der Rollriickfithrung
K, auf das Seitenruder sowie den Vorsteuerungen fiir die
Roll- und die Gierachse K,,, K.

Die Aufgabe des Rollddmpfers ist es, die Rollzeitkonstante
Tr zu modifizieren. Dadurch ist es moglich, der aperiodi-
schen Rollbewegung eine gewiinschte Charakteristik vorzu-
geben [1, 4]. Wie in der Nickachse, verfiigt das CSAS auch
in der Seitenbewegung iiber eine Direct-Link Betriebsart.
Durch diese kann der Pilot den Rolldampfer und séamtliche
Kopplungen des Rollkommandos auf das Seitenruderkom-
mando abschalten. Der Gierddmpfer K bleibt von diesen
Anderungen jedoch unberiihrt.

Im Gegensatz zur Nickachse wird in der Rollachse im nor-
malen Betrieb die direkte Vorsteuerung (Direct-Link) nicht
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Abbildung 1: Schematische Darstellung des CSAS

ausgeblendet. D.h. der kommandierte, differentielle Taile-
ronausschlag setzt sich immer aus einem direkten Anteil
(Kpr) und einem Anteil aus der Riickfithrung (K, (p —
Deom)) ZUSAMmMmen.

Zur Unterstiitzung der Steuerung um die Rollachse stehen
zusitzlich noch die Spoiler zur Verfiigung. Die Ansteue-
rung der Spoiler wird mit Hilfe einer nichtlinearen Funkti-
on realisiert welche den kommandierten differentielle Taile-
ronausschlag in ein entsprechendes Spoilerkommando um-
rechnet. Bei hoheren Fliigelpfeilungen (ab ca. 50 Grad)
kommen die Spoiler aufgrund der geringeren Wirksamkeit
nicht mehr zum Einsatz.

Die Riickfithrung der Gierrate auf das Seitenruder (Gier-
dampfer K,) stellt eine effiziente Methode zur Erhthung
der Dampfung der Roll-Gier-Schwingung [1, 4] dar. Dar-
iberhinaus wirkt der Riickfiihrung stabilisierend auf die
Spiralbewegung, allerdings besitzt sie auch einen entschei-
denden Nachteil. Der reine Gierddmpfer verfiigt liber kei-
nen Soll-/Ist-Wertvergleich und versucht somit auch die im
Kurvenflug auftretende stationidre Gierrate zu Null zu re-
geln. Dies fiihrt zu einem unerwiinschten Stiitzen durch den
Piloten im Kurvenflug, welches die Manovrierfihigkeit des
Flugzeuges herabsetzt [1, 4].

Eine Abhilfe fiir diese Problematik schafft ein Hochpassfil-
ter, der vor dem Gierddmpfer installiert wird und dafiir
sorgt, dass die stationire Gierrate ,,ausgewaschen® wird und
somit der Gierdampfer sich nicht linger negativ auf den
Kurvenflug auswirkt. In der Wurzelortskurve bewirkt die
durch den Hochpassfilter induzierte Nullstelle im Ursprung
das der Spiralpol in Richtung Ursprung wandert und dort
blockiert wird, so dass sich fiir die Spiralbewegung ein na-
hezu neutral stabiles Verhalten ergibt. Der Hochpass redu-

ziert allerdings auch die effektive Dampfung der Roll-Gier-
Schwingung, so dass bei der Auslegung ein Kompromiss
gefunden werden muss.

Eine weitere Aufgabe des lateralen CSAS ist die Koordi-
nierung des Rollens. Idealerweise erfolgt das Rollen nicht
um die Flugzeuglidngsachse (korperfest) sondern um den
Geschwindigkeitsvektor, damit die aerodynamischen Quer-
kopplungen minimiert werden (a, 3 = const.). Aus diesem
Grund ist es notwendig, eine Kopplung von der Rollach-
se zur Gierachse zur Verfiigung zu haben [1]. Im lateralen
CSAS ist dies so umgesetzt, dass einerseits ein Zweig von
der Rollvorsteuerung (Direct-Link) zum Seitenruder fiihrt,
andererseits wird die Rollrate tiber die Verstidrkung K.,
zum Seitenruder gefiihrt.

Die entsprechende Umsetzung in Simulink ist in Abbildung
8 abgebildet.

3 DIGITALE IMPLEMENTIER-
UNG DER DYNAMISCHEN ELE-
MENTE DES ANALOGEN CSAS

Ein besonderes Augenmerk beim Aufbau des flugdynami-
schen Simulationsmodells wird auf die digitale Implemen-
tierung im Zustandsraum der analogen Filter des CSAS ge-
legt. Hierfiir werden neben dem richtigen Ubertragungsver-
halten noch zwei Eigenschaften gefordert. Einerseits sollte
es moglich sein, den dynamischen Anteil des Filter zu iiber-
briicken, um z.B. wéhrend der Trimmrechnung das Ein-
schwingverhalten der Filter zu unterdriicken. Andererseits
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sollte es moglich sein die korrekten, a priori bekannten, in-
ternen Startwerte der Zustinde des Filters vorzugeben. Der
in Simulink standardmiBig vorhandene Ubertragungsfunk-
tionsblock erfiillt beide Anforderungen nicht, da er immer
mit dem Anfangswert Null beginnt und dariiber hinaus gibt
es keine einfache Moglichkeit die Dynamik wegzuschalten
[7]. Es ist daher zweckmaBig, eigene, fortschrittliche Simu-
linkblocke zu entwickeln.

3.1 FILTERDARSTELLUNG IN REGE-
LUNGSNORMALFORM

Die tiberbriickbaren Filter miissen aufgrund der digitialen
Umsetzung im Zustandsraum in einer Form implementiert
werden, bei der keine Ableitungen des Eingangsgrofie w
enthalten sind und die dariiber hinaus einen einfachen Auf-
bau, auch fiir Filter hoherer Ordnung, ermoglicht.

Generell konnen verschiedenen Darstellungsformen ge-
wihlt werden, als gut geeignet hat sich dabei die Regelungs-
normalform erwiesen [2]. Der Ausgangspunkt fiir die Her-
leitung ist die komplexe Ubertragungsfunktion in allgemei-
ner Polynomform im Frequenzbereich:

Y(s)
U(s)

Z(S) - b() + b18 + ...+ bnSn

1 =
M N(s) ag+ais+ ...+ a,s®

G(s) =

Um nun eine Form zu erhalten, in der keine Ableitungen
der Eingangsgrofle mehr vorkommen, wird zunéchst Gl. (1)
normiert [2]:

bo 1 U bl S b s"

——= =T+ ..+ 2=
anN(S) anN(S)

2) Y=
() anN(S)

und anschlieBend werden folgende Zustandsvariabeln im
Bildbereich definiert:
1 S st

) Xi=—U Xo= ——U, ..., X = =
) ' s 2 N(s) N(s)

Aus der Definition folgen einfache Beziehungen zwischen
den Zustandsvariabeln:

(4) SX1 = XQ, SX2 = Xg, cee SXn—l = Xn
Im Zeitbereich folgt
(5) .i‘1:.232, i2=$3,...,i‘n_1=$n

Aus der Gleichung (3) fiir X ergibt sich

X+ leix 4+ Bx, —v

n Qnp

(6

Setzt man nun in Gleichung (6) die zuvor definierten Zu-
standsvariablen (4) ein, erhilt man:

Ap—1

X, 4.+ 0% v

n Qp

(N sXn +

Im Zeitbereich ergibt sich aus (5) und (7)

Gp—1 ai ag
Tp+ ...+ —22o+ —x1 =Uu
n an a'IL

®) Ty +
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Die Zustandsgleichungen konnen sehr anschaulich in Form
des Zustandsraummodells dargestellt werden.

9 T = Ax + bu
0 1 0 0
0 0 1 0
(10) A= :
0 0 0 1
ao __ a1 An—2 _Qn-1
(11) b'=[0 0 0 1]

Die Systemmatrix A wird auch als Frobenius-Matrix be-
zeichnet. Sie zeichnet sich dadurch aus, dass sich ihre letz-
te Zeile aus den negativen Koeffizienten des charakteristi-
schen Polynoms mit Ausnahme des auf eins normierten Ko-
effizienten der hochsten Potenz bildet [2].

AbschlieBend kann in analoger Weise die Ausgangsglei-
chung (2) umgeformt und in den Zeitbereich transformiert
werden. In Vektorschreibweise ergibt sich fiir sie die fol-
gende Form:

(12) y=c'w+du
R N
(14) g b

Qn

Bei dem gezeigten Ubergang auf RNF der Zustandsglei-
chungen wird vorausgesetzt, dass es sich bei dem betrach-
teten System um ein lineares zeitinvariantes System (sog.
LZI-System) handelt, d.h. dass seine Ubertragungsfunktion
existiert. Fiir nichtlineare oder zeitvariante System ist der
aufgezeigte Weg nicht gangbar, da die hierbei genutzte Zu-
ordnung gem. GI. (15) nicht mehr gilt, siche Abschnitt 4.

(15) b-u—b-ysb-u—5b-y9

3.2 IMPLEMENTIERUNG IN SIMULINK

Der Simulink-Aufbau der Filter orientiert sich an der herge-
leiteten Regelungsnormalform. Fiir eine Programmbiblio-
thek wurden Filter erster, zweiter und dritter Ordnung im-
plementiert. Filter hoherer Ordnung konnen auf die gleiche
Weise umgesetzt werden, doch werden in der vorliegenden
Arbeit hochstens Filter dritter Ordnung benétigt.

Der interne Aufbau eines Filters erster Ordnung in Simulink
ist in Abbildung 2 dargestellt.
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Abbildung 2: Beispiel fiir einen tiberbriickbaren Filter erster
Ordnung

Das Blocksymbol ist zusammen mit der Standardiibertra-
gungsfunktion von Simulink in Abbildung 3 vergleichend
gegeniiber gestellt.

Simulink eigener Ubertragungsfunktionsblock

1
0.15s+1

D

ut(t) yi(t)

Simulink 1.Order Filter

Trimmbarer Ubertragungsfunktionsblock

u 1

w2() y—@

0.15s+1 v2@)

reset

Tri 1. Order Filter

G

reset

~= Schalter zur Uberbriickung
der Dynamik

Abbildung 3: Vergleich Simulink-Ubertragungsfunktions-
block und iiberbriickbarer Filter

Der Filter besitzt duflerlich einen dhnlichen Aufbau wie
die Standardiibertragungsfunktion von Simulink. Der au-
genscheinlichste Unterschied ist der zweite Eingang, der fiir
die sogenannte Reset-Funktion verwendet wird. Es handelt
sich bei diesem Eingang um einen Schalter der die Dyna-
mikiiberbriickung steuert. Ist der Eingang auf Null gesetzt,
arbeitet der Filter vollig normal, nimmt er jedoch den Wert
eins an, werden die internen Integratoren zu jedem Zeit-
punkt neu initialisiert. Einerseits ermdglicht dies, die Dy-
namik des Filters z.B. wihrend der Trimmrechnung abzu-
schalten, andererseits sorgt die gewihlte RNF-Struktur da-
fiir, dass die Integratorblocke mit den richtigen Startwerten
gemif der stationdren Verstirkung initialisiert werden.

Die Eingabe der Filterkoeffizienten erfolgt auf dieselbe
Weise wie beim Ubertragungsfunktionsblock von Simulink
(sieche dazu Abbildung 3). Direkt nach der Eingabe von
Zihler- und Nennerpolynom werden diese normiert und
dann in die internen Blocke als feste Werte eingesetzt.
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4 DIGITALE REALISIERUNG EI-
NES SPEZIELLEN ADAPTIER-
TEN FILTERELEMENTES

Ein besonderes Augenmerk bei der digitalen Implemen-
tierung muss auf dynamisch adaptierte Elemente (Sub-
systeme) gelegt werden, da hier standardmifBig kein
Simulinkblock zur Verfiigung steht. Einen interessan-
ten/unkonventionellen Spezialfall hierfiir bietet das CSAS
im Nick-Kommandopfad, welches einen, iiber ein verzo-
gertes Staudrucksignal (g4, ) adaptierten, Filter 1. Ordnung
aufweist.

(16)  Ty(t) +y(t) = u(t) + Tv (qayn) - @(t)

Der Filter stellt prinzipiell ein PD-T;-Glied dar (T' =
const.), mit der Besonderheit, dass die Vorhaltzeitkonstante
Ty, d.h. der u-Koeffizient, mit dem Staudrucksignal nach-
gefiihrt wird. Das resultierende System stellt somit ein spe-
zielles LPV-System (Linear- Parameter-Variierendes Sy-
stem) dar, mit der Eigenschaft, dass die Parameterabhin-
gigkeit nur im %-Glied vorliegt. Aufgrund der frequenzma-
Bigen Trennung zwischen Anstellwinkelschwingung und
Bahnbewegung lédsst sich die 7Ty -Abhingigkeit aber als
quasi Zeitvarianz Ty (t) interpretieren, so dass letztlich der
Filter als lineares zeitvariantes System behandelt werden
kann:

v T )

t) = — -t

y(t) T T ult) + =
(Anmerkung: In der CSAS Specification [11] wird der Fil-
ter in Ubertragungsfunktionsschreibweise dargestellt, ob-
wohl strenggenommen seine Ubertragungsfunktion nicht
existiert).

a7

o T\/(t)s + 1

(18) Gl = =541

Die systemdynamisch korrekte bzw. moglichst realitdtsnahe
Reprisentation dieses LZV-System auf einem Digitalrech-
ner ist nicht trivial und stellt ein anspruchsvolle Aufgabe
der Systemmodellierung dar [3].

Das bestehende CSAS ist in Analogrechnertechnik, d.h. un-
ter Zuhilfenahme analoger Bauteilen realisiert und bietet
daher die Moglichkeit den Filter direkt nachzubilden. Eine
adaquate Umsetzung auf einem Digitialrechner muss daher
darauf achten, dass die grundlegenden Eigenschaften des
Filters (Dynamik, stationire Ubertragung) moglichst exakt
wiedergegeben werden. Fiir die digitale Umsetzung muss
das zeitvariante System in eine dquivalente Zustandsraum-
modell (ZRM) iiberfiihrt werden.

In [3] wird gezeigt, dass das dquivalente ZRM verschie-
dener linearer zeitvarianter Systeme (LZV) zwar komplex
aber prinzipiell moglich und fiir Systeme niedriger Ordnung
auch praktikabel ist. Problematisch ist hierbei aber, dass in
den Elementen des Steuervektors b Ableitungen der zeitva-
rianten GréBen auftreten (hier T v), die aber im vorliegen-
den Fall weder a priori bekannt noch im System verfiigbar
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sind. Man konnte zwar Abhilfe durch ein nidherungsweise
giiltiges Modell der Ableitung von Ty, z.B. mittels Diffe-
renzenquotient, schaffen, jedoch wiirde dies eindeutig den
Verhiltnissen im Analogrechner entgegenlaufen.

Da das eigentliche Ziel einer hochgenauen Flugdynamik-
Simulation die Realititsndhe zur Flugzeughardware ist,
wird auf eine moglichst einfache Realisierungform in An-
lehnung an den Analogrechner abgezielt.

Nachfolgend werden 3 Varianten der Systemmodellierung
gegeniiber gestellt und anschlieBend analysiert/evaluiert.

Bevor auf die eigentliche Umsetzung des zeitvarianten Fil-
ters ndher eingegangen wird, sollen einige grundlegende Ei-
genschaften des Filters diskutiert werden.

Anhand von Gleichung (17) lassen sich sowohl die statio-
nire Verstirkung (y = 0, @ = 0)
Uso

y% = T = Yoo = Ueo

als auch die Eigendynamik des Filters bestimmen. Fiir den
typischen Fall eines Sprungeingangs iibertrigt der Filter
nach Abklingen des Einschwingvorgangs mit der Zeitkon-
stante T (Eigenwert A = —1/T) und der Einheitsverstr-
kung unabhingig vom Verlauf von Ty (Gayr )

19)

4.1 UMSETZUNG MITTELS
LUNGSNORMALFORM

REGE-

Zur Modellierung des LZV-Filtersystems wird zunichst die
»Standardumsetzung® in RNF analog zu den bereits disku-
tierten LZI-Systeme betrachtet.

Die Zustandsgleichung fiir den zeitvarianten Filter lautet:

. T u
rT=—=+ =

20) T T

Aus der DGL (17) lésst sich damit folgende Ausgangsglei-
chung angeben .

(21) y=xz+Tyzx

Um festzustellen, ob das eingefiihrte Modell auch bei ei-
ner zeitlich verinderlichen Zeitkonstante 77, noch der ur-
spriinglichen Differentialgleichung entspricht, die im realen
Steuer- und Regelsystem implementiert ist, muss Gleichung
(21) abgeleitet werden. Dazu wird als erstes die zeitliche
Ableitung der ZustandsgroBBe & in der Gleichung durch
Gleichung (20) ersetzt und anschlieBend nach der Zeit ab-
geleitet.

T T T T
j=d— Vi Yot i+

22 ToorT T T

Anstelle von & kann wieder Gleichung (20) eingesetzt wer-
den und mit Hilfe der Ausgangsgleichung (21) kann Glei-
chung (22) weiter vereinfacht werden.

. Ty . u T
y:—£+—vu+—+—v(u—x)

3 T T T

Entwicklung und Validierung eines Fortschrittlichen Flugdynamischen ...
H. Pfifer et al.

Schlussendlich kann Gleichung (21) nach der Zustandsgro-
e x umgeformt und in Gleichung (23) eingesetzt werden:

i=—| vt | 7 u
o4 T T-Ty T T-Ty
T
+ o

Anhand der resultierenden DGL. erster Ordnung ist deut-
lich erkennbar, dass es sich dabei um die Ausgangsdiffe-
rentialgleichung (17) plus je einem zusétzlichen Term in y
und v handelt. Durch die Einfithrung der Zustandsgroflen
gemdl der Regelungsnormalform ist also eine ,,versteck-
te” Dynamik in das System eingebracht worden, so dass
das System in Regelungsnormalform nicht mehr dem Aus-
gangssystem entspricht, sobald sich die Zeitkonstante 77
dndert.

Wenn sich die AusgangsgroBie u nicht mehr (v = 0), die
Zeitkonstante Ty, allerdings noch verindert (1y, # 0), er-
gibt sich fiir die stationiire Ubertragung die folgende Glei-
chung.
(25

Yoo = Ueo

Der stationdre Endwert entspricht also sehr wohl noch dem
des Ausgangssystems, lediglich das Einschwingverhalten
ist unterschiedlich falls 7y, # 0.

4.2 ERSATZMODELL DER BESTEHEN-
DEN NICHTLINEAREN SIMULA-
TION

Um den Einfluss der versteckten Verstirkung zu reduzie-
ren, ist in einer bestehenden nichtlinearen Simulation des
Fluggeriits ein alternativer Ansatz zur Darstellung des Sub-
systems gewihlt worden und zwar so, dass in der Ausgangs-
gleichung keine Ableitung der Zustandsgrofie  vorkommt.

. x 1—TTV
(26) x——f T U
Ty
27 y:a:—&—?vu

Durch die zeitliche Ableitung der Gleichung (27) fiir y ,
soll abermals festgestellt werden, ob durch diesen Ansatz
das zeitvariante System korrekt wiedergegeben wird.

T T
§ =&+ i+ —u

(28) T T

In Gleichung (28) kann nun wieder & durch Gleichung (26)
ersetzt werden.

. z u T Ty . T
yz———f————vu—l——vu—f—%u

2
9) T T T? T
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Gleichung (27) wird nach z aufgelost und in die Differen-
tialgleichung (29) eingesetzt. Die Differentialgleichung fiir
das Ersatzsystem der bestehenden nichtlinearen Simulation
lautet dann

. y  Iv. u Tv
y=ortoritr Tt

Wie bereits bei der Transformation auf Regelungsnormal-
form existiert auch bei diesem Ansatz ein zusitzlicher Term
in u, der in der urspriinglichen Differentialgleichung nicht
vorhanden ist. Dieser hat im Gegensatz zur Regelungsnor-
malform in Bezug auf das Einschwingverhalten jedoch kei-
nen Einfluss. Eine Betrachtung des stationdren Endwerts
zeigt jedoch die Schwiichen dieses Ansatzes.

(30)

31) oo = (1470 ) s

Aus Gleichung (31) geht hervor, dass so lange sich die
Zeitkonstante 71y, #dndert, das in der bestehenden Simula-
tion zum Einsatz kommende System nicht mit einer statio-
niren Verstdrkung von Eins arbeitet. Dies entspricht jedoch
nicht der im Analogrechner umgesetzten Differentialglei-
chung und dem tatsichlichen Flugzeugverhalten.

4.3 DIGITALE UMSETZUNG IN ANLEH-
NUNG AN DEN ANALOGRECHNER
UND SIMULATION

Damit ein besserer Einblick in die Ubertragungseigenschaf-
ten der einzelnen Systeme und insbesondere deren Unter-
schiede erhalten werden kann, ist ein Testmodell mit den
beiden bisher vorgestellten Systemen und einer direkten
Implementierung der Differentialgleichung in Simulink er-
stellt und simuliert worden.

dyn_press_[kN/m*2]
Gain K1
0.996 ’——b@

Berechnung der
variablen Zeitkonstante

>
uft) [’

— SEt(II)1255+1
f’ :
[T2] E
Y(!)
D-T1-Glied

Abbildung 4: Blockschaltbild der modifizierten, analogen
Filterumsetzung

Die direkte Umsetzung der DGL. erfolgt geméfl dem Block-
schaltbild in Abbildung 4. Dieses Blockschaltbild ent-
spricht Gleichung (17) wobei die Ableitung der Steuergro-
Be 7 unter zu Hilfenahme eines D-T}-Glieds realisiert wird.
Die Nennerzeitkonstante des -1 -Glieds ist dabei wesent-
lich kleiner als die sonstigen effektiven Zeitkonstanten des
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Systems gewihlt worden. Durch den gewihlten Modellauf-
bau wird bei der Berechnung der Ableitung eine kleine
Verzogerung eingebracht. Diese Verzogerung bewirkt, dass
der bei einem sprungformigen Eingangssignal auftretende
0 Impuls in @ nicht exakt einen Zeitschritt anliegt, son-
dern kiinstlich verldngert wird. Dadurch entstehen bei der
Ableitung der Eingangsgrofe bei Verfahren hoherer Ord-
nung keine Probleme mehr bei der Bestimmung der richti-
gen Steigung in den Zwischenschritten.

Das Ergebnis der durchgefiihrten Vergleichssimulation ist
in Abbildung 5 dargestellt. Der verzogerte Staudruck, der
fiir die Nachfithrung der Zeitkonstante 7y, verwendet wird,
stammt aus einer dynamischen Simulation (Pull-Up) fiir das
Gesamtflugzeug. Im Bezug auf die Modellierung des be-

1.4

12F i

08 -

o6l

0.4F : :

1’ ceeu(t)

— FORTRAN

- - RNF b
Analog

0.2

0 I I I I I I I
0 2 4 6 8 . 10 12 14 16 18 20
time [s]

Abbildung 5: Sprungantwort der zeitvarianten Filter

trachteten linearen zeitvarianten Systemen unter Simulink
kann folgendes Resiimee gezogen werden.

Das Zustandsraummodell, das mit Hilfe der Regelungsnor-
malform erhalten worden ist, weist wie gezeigt eine ver-
steckte Dynamik auf, die das Einschwingverhalten beein-
flussen kann, praktisch aber kaum spiirbar. Stationér iiber-
triagt dieses System allerdings korrekt.

Die in der bestehenden Simulation umgesetzte Variante gibt
das Einschwingverhalten des zeitvarianten Filters mit rela-
tiv hoher Genauigkeit wieder, besitzt jedoch den Nachteil
einer falschen stationiren Ubertragung, der in Abbildung 5
gut erkennbar ist.

Eine direkte Umsetzung der Differentialgleichung, wie sie
im Analogrechner des Flugzeuges zum Einsatz kommt, ist
nur mit erheblichen Schwierigkeiten moglich und enthilt
die nicht zu unterschitzende Problematik, dass dafiir die
Ableitung der Eingangsgrofie benotigt wird.

Anhand der gezeigten Ergebnisse lisst sich schlieBen, dass
die Regelungsnormalform beim vorliegenden Testfall eine
ausreichende Genauigkeit aufweist (vgl. Abb. 5) . Aller-
dings tritt bei diesem Testfall erst eine Nachfithrung der
Zeitkonstante deutlich nach dem Aufbau des Eingangssi-
gnals auf. Da aber aufgrund der zuvor angesprochenen Fre-
quenztrennung von AS und Phygoide allgemein von derar-
tigen Verhiltnissen ausgegangen werden kann und zudem
der zeitvariante Filter sich im Kommandopfad des Steuer-
und Regelsystems befindet kann gefolgert werden dass die
RNF eine praktisch befriedigende Umsetzung darstellt.
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S ERGEBNISBETRACHTUNG

Nach den theoretischen Untersuchungen zur digitalen Im-
plementierung des Regelsystems sollen durch nichtlinea-
re Vergleichssimulationen mit eingeschaltetem Steuer- und
Regelsystem und im Direct-Link Modus der Einfluss des
CSAS auf das Flugzeugverhalten néher beleuchtet werden.

Als Testfall wird im Folgenden ein einfaches schnelles
Rollmanéver verwendet. Fiir die Simulation ist der bereits
vorgestellte Direct-Link Modus erweitert worden, so dass
zusétzlich auch der Gierdampfer abgeschaltet werden kann.
Auf diese Weise kann auch der Einfluss desselbigen unter-
sucht werden, da nun simtliche Riickfiihrungen ausgeschal-
tet sind.

Eine Betrachtung der Steuer- und Zustandsgrofen in Ab-
bildung 6 zeigt deutlich den Einfluss des CSAS. Wihrend
bei ausgeschaltetem CSAS auf ein Rollkommando lediglich
ein entsprechender Ausschlag des differentiellen Tailerons
folgt, werden bei eingeschaltetem CSAS alle drei primédren
Steuerflichen aufgrund der Riickfithrungen ausgeschlagen.
Deutlich zu erkennen sind auch die Wirkungsweisen der
drei Dampfer, welche dafiir sorgen dass die Drehgeschwin-
digkeiten p, q, r mit Regler deutlich schneller zu ihren Aus-
gangswerten nach Wegfall des Kommandos zuriickkehren.
Mit eingeschaltetem CSAS wird nicht mehr nur das diffe-
rentielle Taileron &, sondern direkt die Rollrate p komman-
diert. Aus diesem Grund schligt auch das differentielle Tai-
leron nach Beendigung des Kommandos in die entgegenge-
setzte Richtung aus, um so die anstehende Rollrate wieder
auf Null zu regeln.

Erwihnenswert sei an dieser Stelle der Verlauf des Schie-
bewinkels § im ungeregelten Fall. Nach einer schwach aus-
geprigten Schwingung pendelt sich dieser wieder auf sei-
nen urspriinglichen Trimmwert ein. Das Basisflugzeug be-
sitzt folglich im betrachteten Flugzustand eine adidquate
Windfahnenstabilitit, d.h. das Flugzeug richtet sich nach ei-
ner Stérung wieder in Richtung der Anstrémung aus, &hn-
lich einer Windfahne. Es verfiigt also ebenso wie in der
Nickachse auch bzgl. der Roll-Gierschwingung iiber eine
,,Statische Stabilitat* [1].

6 ZUSAMMENFASSUNG

Im Rahmen der Entwicklung einer hochgenauen Simulati-
on fiir ein Hochleistungsflugzeug beschreibt der vorliegen-
de Beitrag die Nachbildung und digitale Implementierung
des Steuer- und Regelsystems unter der Softwareentwick-
lungsumgebung Matlab/Simulink.

Das entwickelte und fortschrittliche Modell verwendet eine
Vielzahl der von der Matlab/Simulink gebotenen Moglich-
keiten. Besonderes Augenmerk ist auf die addquate Reali-
sierung der Filter im Steuer- und Regelsystem gelegt wor-
den. Die Filter sind mit Hilfe eigens entwickelter Simulink-
blocke umgesetzt worden, welchen die Regelungsnormal-
form zu Grunde liegt. Sie besitzen die Fihigkeit, dass in ei-
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nem speziellen Modus ihre Dynamik iiberbriickt und durch
die stationdre Verstarkung substituiert werden kann. Damit
wird die Trimmung und Linearisierung des Gesamtmodells
inklusive Regelsystem mafgeblich vereinfacht. Desweite-
ren ist darauf geachtet worden, dass der korrekte Startwert
fiir weiterfithrende Berechnungen und Simulationen vom
Filterblock iibernommen wird.

Im Anschluss ist die Umsetzung von adaptierten bzw. zeit-
varianten Systemen untersucht worden. In diesem Zusam-
menhang sind verschiedene Ansitze fiir die Realisierung ei-
nes zeitvarianten Filters im Steuer- und Regelsystem CSAS
vorgestellt und mit Hilfe eines einfachen Simulationsauf-
baus auf ihre Giite untersucht worden.

Abschlieend sind einige Ergebnisse der nichtlinearen Si-
mulation prisentiert worden. In diesem Zusammenhang ist
es moglich gewesen, die Funktionalitit des CSAS auf an-
schauliche Weise darzustellen.
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Abbildung 6: Simulation eines Rollmanovers mit ein- bzw. ausgeschaltetem CSAS
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Abbildung 8: Laterales Steuer- und Regelsystem
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