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UBERSICHT

Ein Forschungsvorhaben des Lehrstuhls fiir Flug-
dynamik der RWTH Aachen hat als Hauptziel die
Entwicklung von Methoden zur Realisierung einer
reproduzierbaren Freiflugumgebung fiir die kostenef-
fiziente Identifikation relevanter KenngriBien selbst
in einer frithen Entwicklungsphase des Flugzeugent-
wurfs. Dafiir sollen die Methoden der Freiflugversuche
mit den Moglichkeiten von Winkanalversuchen kom-
biniert werden. Zum Zwecke der Identifizierung
kommen sowohl adaptive Online- als auch Offline-
Identifizierungsverfahren zum FEinsatz. Zusitzlich
sorgt ein ebenfalls adaptiver Algorithmus fiir die Rege-
lung des Modells. Die Bestimmung der Zustandsgrofien
erfolgt mittels eines 3D-Stereo-Kamerasystems.
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1 EINLEITUNG

Zur Gewinnung aerodynamischer sowie flugmechanischer
Kenngréfien sind Experimentaltechniken wie Windkanal-
oder Freiflugversuche immer noch unerlisslich. Beide
Methoden weisen jedoch Nachteile auf. So kommt es
aufgrund der Zwangsaufhiangung bei Windkanalversuchen
zu Stromungsbeeinflussungen. Des Weiteren kénnen
Kopplungseffekte sowie Interaktionen nicht beriicksichtigt
werden, die bei der Freigabe aller sechs Freiheitsgrade ent-
stehen wiirden. Nachteilig bei der Freiflugversuchstechnik
sind die nicht reproduzierbaren Randbedingungen, hohe
Kosten sowie die damit verbundenen Risiken.

Ziel des Forschungsvorhabens ist die Kombination der
Moglichkeiten und Vorteile der beiden Versuchstech-
niken. Hierzu wurde eine Methode entwickelt, die es
ermoglicht, Versuche zur Parameteridentifizierung mit
dynamisch skalierten, freifliegenden Flugmodellen unter
reproduzierbaren Laborbedingungen in hierfiir geeigneten
Windkanilen durchzufiihren. Somit erlaubt die Methode,
unter Beriicksichtigung verschiedener Randbedingungen
(Art des Fluggeriites, Windkanalumgebung etc.), schon
in einer frithen Phase des Fluggeriteentwurfs wesentliche
aerodynamische und flugmechanische Kenngréfen des
Gesamtsystems moglichst genau und kostengiinstig zu
ermitteln.

Die Funktionsfahigkeit der Methode soll durch eine bei-
spielhafte Anwendung im institutseigenen Windkanal de-
monstriert werden.



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2009

2 HARDWARE-KONZEPT UND
MODELLIERUNG

2.1 Optische Orts- und Lageerfassung

Der Ort und die Lage eines Objekts, das iiber zwei
Kameras von unterschiedlichen Blickwinkeln aus aufge-
nommen wird, kann mit Hilfe stereometrischer Methoden
bestimmt werden. Das grundsitzliche Verfahren zur 3D-
Positionsbestimmung ist relativ einfach, wenn die genauen
Positionen und Kalibrierfaktoren der beiden Kameras
bekannt sind. Der Nachteil dieser direkten Methode ist
jedoch, dass die Kamerapositionen, und vor allem ihre
Blickrichtungen, normalerweise nur ungenau bestimmt
werden konnen. Hier bietet es sich an, die gesuchten
Transformationsmatrizen auf andere Weise zu bestimmen.
Wenn sechs Kalibrier-Raumpunkte bekannt sind und ihre
Abbildungen in beiden Kamerabildern vermessen werden
konnen, ldsst sich fiir die beiden unbekannten Kamera-
positionen ein Gleichungssystem aufstellen.! Die hierbei
notwendige, sehr genaue Vermessung der Koordinaten
der sechs Kalibrier-Raumpunkte ist jedoch nicht immer
mdoglich. Sind indes mehr als sechs Kalibrier-Raumpunkte
gegeben, konnen durch eine Least-Square-Approximation
nach Gauss kleine Fehler herausgefiltert werden, so dass
diese Methode zu deutlich genaueren Ergebnissen fiihrt,
AuBerdem lassen sich dann auch Fehlervektoren bestim-
men, die bei ausreichender Anzahl von Kalibrierpunkten
sogar eine Aussage iiber deren Genauigkeit zulassen.
ErfahrungsgemiB sollte man dazu allerdings deutlich mehr
als sechs Marker zur Verfiigung haben, z. B. 16 oder mehr.

Nach Bestimmung der Transformationsmatrizen werden
nun die Kalibrier-Raumpunkte aus dem Messvolumen
entfernt und das Messobjekt, hier also das freifliegende
Flugzeug, eingebracht. Auf diesem sind mehrere (hier
siecben) ausgezeichnete Punkte oder Marker so ange-
bracht, dass sie sich leicht automatisch verfolgen lassen.
Zur Lagebestimmung bendtigt man mindestens drei
Marker. Weitere sind sinnvoll, um auch bei teilweiser
Verdeckung (z. B. durch das Seitenleitwerk) noch genii-
gend Informationen zur Verfiigung zu haben oder auch
Deformationen detektieren zu konnen. Mit den zuvor
bestimmten Transformationsmatrizen werden aus den
Abbildern der Marker in beiden Kamerabildern dann die
tatséichlichen Raumkoordinaten rekonstruiert. Die Verfol-
gung und 3D-Rekonstruktion kann in Echtzeit geschehen,
wenn nicht zu viele, zu grofe oder zu kontrastarme
Marker gleichzeitig bestimmt werden miissen. Auf einem
modernen PC mit 3GHz Taktfrequenz lassen sich ohne
Weiteres 20 kleine Marker bei einer Bildfolgefrequenz
von 1000Hz in Echtzeit verfolgen und rekonstruieren.
Obwohl die Analyse-Software grundsitzlich in der Lage
ist, aus den Raumkoordinaten der Marker die Lage und
Drehung des Flugzeuges zu bestimmen, wird dies aus
Griinden der Flexibilitit erst nach einer Ubertragung
per TCP/IP von anderen, weiterfiihrenden Programmen

©DGLR 2009 2

vorgenommen. Hier werden dann nach dem von Euler
definierten Drehungsmodell die Winkel Theta, Phi und Psi
bestimmt.

Die Marker auf dem Flugzeugmodell sollen z. B. helle oder
dunkle, deutlich begrenzte, kleine Flidchen sein. Sie sollen
einen starken Kontrast zum Hintergrund aufweisen. Dabei
sind als Hintergrund nicht nur die Umgebung der Marker
auf dem Flugzeug, sondern der komplette Bildhintergrund,
also auch Windkanalwiinde oder der Boden, gemeint. Als
Markerort wird der Flichenschwerpunkt subpixelgenau
bestimmt. Bewihrt haben sich kreisférmige Marker, da
diese auch unter verschiedenen Blickwinkeln den gleichen
Flichenschwerpunkt behalten und sich gleichzeitig Un-
ebenheiten (z. B. Wolbung) der Flugzeugoberfliche nur
minimal auswirken.

Da die Messungen der Flugzeuglage mit sehr hoher
Frequenz geschehen muss, werden Hochgeschwindig-
keitskameras und schnelle Bildeinlesekarten eingesetzt.
Die MC1310 von Mikrotron ist eine CMOS-Kamera mit
einer Auflosung von 1280%1024 Grauwert-Bildpunkten
(Pixeln), die Bildraten von maximal 500 Bildern/Sekunde
liefern kann, bei reduzierter Auflosung auch mehr. Die
herbei anfallenden Bilddatenstrdme von bis zu 700 MB/s
pro Kamera (also 1.4 GB/s insgesamt) werden iiber
das CameraLink-Interface (Xcelera Frame Grabber von
DALSA) zum Rechner iibertragen und in Echtzeit direkt
ausgewertet, da eine Bildabspeicherung iiber ldngere Zeit
nicht méglich wire. Bei 500 Bildern/s bleiben der Softwa-
re also lediglich 2 ms fiir die komplette Auswertung und
3D-Rekonstruktion. Als Auswertungs-Software wird eine
optimierte Version der picCOLOR-Bildanalyse-Software
(FIBUS) eingesetzt.

Zur Abschitzung der Messgenauigkeit, d. h. sowohl der
erzielbaren Auflosung als auch der Wiederholgenauigkeit,
dienen folgende Uberlegungen: Mit der oben angegebenen
Kameraauflosung und der GroBle des Messvolumens von
etwa 2*2*3 Metern erhilt man einen Wert von etwa 2...3
mm/Pixel. Die Subpixel-Auflésung bei der Bestimmung
des Flichenschwerpunkts betrigt bei idealen Markern
mit gutem Kontrast und mindestens 10 Pixeln Durch-
messer etwa 1/20 Pixel im Kamerabild, bei nicht ganz
idealen Verhiltnissen immerhin noch 1/10 Pixel. Damit
betrigt die zweidimensionale Auflésung etwa 0.1..0.15
mm oder wenigstens 0.2..0.3 mm. Durch verschiedene
Faktoren bei der Rekonstruktion ist die dreidimensionale
Koordinatenbestimmung wiederum etwas ungenauer. Hier
spielen die Winkel der beiden Stereo-Kameras zueinander,
aber auch die Genauigkeit der Raumkalibrierung eine
Rolle. Erfahrungsgemill nimmt die erzielbare dreidi-
mensionale Genauigkeit um den Faktor 0.7 ab, man
erhilt also eine Aufldsung von etwa 0.15..0.2 mm oder,
im weniger idealen Fall, von etwa 0.3.0.5 mm. Nach
den ersten Messungen liegen die Standardabweichungen
der 3D-Markerkoordinaten bei deutlich weniger als 0.1
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mm in x- und y-Richtung und bei knapp 0.1 mm in
z-Richtung. Nach Umrechnung in die Lagednderung des
Flugzeugs erhilt man eine Standardabweichung bei der
Winkelgenauigkeit von besser als 0.04 Grad. Zu beachten
ist, dass die Messwerte stochastisch mit diesem Fehlerwert
behaftet sind. Ein Hauptgrund hierfiir ist das Fixed Pattern
Noise (FPN) des CMOS-Kamerasensors, das sich relativ
stark bei dem verwendeten Subpixel-Algorithmus bei sich
bewegenden Marker-Abbildern auswirken kann.

Die hier bestimmte Genauigkeit gilt allerdings nur fiir ge-
ring verschobene Marker, d. h., wenn das Flugzeug an ei-
nem bestimmten Ort eine Lagednderung annimmt. Auf-
grund von Fehlern bei der Kalibrierung des kompletten
Messvolumens und aufgrund von optischen Fehlern der
Kameraobjektive (z. B. Kissen- oder Tonnenverzerrung)
sowie der Ungenauigkeit der Einbaulage des Kamerasen-
sors, die sich alle nur anndhernd korrigieren lassen, kann
die Messgenauigkeit bei einer Bewegung des Flugzeugs
durch den kompletten Messraum deutlich geringer sein, er-
fahrungsgemifl um den Faktor 3 bis 4. Fiir die Abschit-
zung oben wiirde dies also einen Messfehler von maximal
1..2 mm in der absoluten Lagebestimmung bedeuten. Diese
Problematik hat jedoch keinen Einfluss auf die Winkelbe-
stimmung, da diese immer lokal ist.

2.2 Windkanal

Windkanile lassen sich aufgrund ihrer Charakteristika in
verschiedene Gruppen cinteilen. Neben einigen Spezi-
alkanilen dominieren die klassischen Typen Eiffel- und
Gottinger Bauart. Des Weiteren sind die Art der Messstre-
cke (offen/geschlossen), ihre Form (rund/oval/eckig) und
das Kontraktionsverhiltnis sowie die Wahl des Antriebs
Unterscheidungsmerkmale. Diese bisher geometrischen
Charakteristika haben entscheidenden Einfluss auf weitere
Grollen, wie den Geschwindigkeitsbereich sowie vor allem
die Homogenitit und den Turbulenzgrad der Strémung.

Es ist offensichtlich, dass zur Durchfiihrung von Freifliigen
im Windkanal moglichst groie Kanile mit einer moglichst
homogenen Stromung sowie niedrigem Turbulenzgrad
zu bevorzugen sind. Die bendtigten Eigenschaften des
Kanals werden jedoch zusitzlich vom Flugeritemodell
mitbestimmt.

Zum Zwecke einer beispielhaften Anwendung soll der lehr-
stuhleigene Niedergeschwindigkeitskanal vom Typ Gottin-
ger Bauart mit einer offenen Messstrecke von @ 1.5 x 3 m
genutzt werden. Die Stromungseigenschaften wurden zu-
vor mittels einer traversierten Fiinf-Loch- sowie einer Hitz-
drahtsonde untersucht.

2.3 Prozessmodellierung

Alle Hard- und Softwarckomponenten wurden in der
Umgebung MATLAB/Simulink modelliert und ein Ge-
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samtsystem aufgebaut. Dabei wurde auf einen generischen
Ansatz geachtet, was bedeutet, dass sowohl einzelne
Komponenten als auch Komponentengruppen (z. B.
das Fluggerit) iiber Skripte und durch die Anwendung
generalisierter Datenstrukturen einfach ausgetauscht sowie
ein- und ausgeschaltet werden konnen.

Durch dieses Vorgehen ist eine Adaption des Verfahrens
auf andere Umgebungsbedingungen (Windkanal, Modell,
...) und auf Regel- oder Identifizierungsalgorithmen in-
nerhalb kiirzester Zeit méglich. Des Weiteren dient die Si-
mulation als risikoloser Vorversuch, Parameteranpassun-
gen durchzufiihren oder etwa untersuchen zu kénnen, ob
cine Realisierung der Versuche unter den bekannten Um-
gebungsbedingungen iiberhaupt realistisch erscheint.

2.4 Startvorrichtung

Fiir das Einbringen des Modells in die Strémung wur-
den verschiedene Moglichkeiten, wie etwa das Befestigen
des Fluggerites an Seilen und an einem senkrechten Pin,
welcher nach unten weggeschoben wird, erortert. Diese
wurden jedoch aufgrund der nicht akzeptablen Vorspan-
nung der Seile, der hohen Komplexitit und der zu schwe-
ren Konstruktion verworfen. Letztlich wurde eine Startvor-
richtung konzipiert, welche es erlaubt, das Modell mittels
der Rumpfrohre auf einen hohlen Pin an der Startvorrich-
tung aufzustecken, dessen Winkel sich beziiglich der y-z-
Ebene frei einstellen ldsst. Nach erfolgtem Start, welcher
durch Aufgeben von Druckluft in den Pin erfolgt, kann die
Schwenkeinrichtung durch einen Aktuator umgekippt wer-
den, so dass die Messstrecke frei ist.

2.5 Echtzeithardware

Als Echtzeithardware steht ein ds1103-Board der Firma
dSPACE zur Verfiigung. Dies hat den Vorteil, dass das
zuvor erstellte Prozessmodell mittels Kompilern auf die
Hardware portiert werden kann.

Ein Grafisches User Interface gibt die Méglichkeit, die Ver-
suchsdurchfiihrung zu steuern, zu kontrollieren sowie diese
zu protokollieren.

2.6 Fluggeriite und deren Komponenten

Hinsichtlich einer beispiclhaften Realisierung sowie der
Methodenentwicklung wurden zwei Fluggerite ausgelegt
und realisiert: ein Nurfliigler sowie ein Fluggeriit in
Standardkonfiguration. Die Anforderungen wurden dabei
hauptsichlich aufgrund der Gegebenheiten des Windkanals
des Lehrstuhls formuliert.

Zur Durchfithrung der aerodynamischen und flugmecha-
nischen Auslegung wurden verschiedene numerische und
halbempirische Tools, wie XFLRS, Digital DATCOM
und VORLAX, genutzt und statische Windkanalversuche
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durchgefiihrt. Hiernach wurden die Eigenwerte, das
Fiihrungs- sowie das Storverhalten mittels einer ent-
wickelten generischen Sechs-Freiheitsgrade-Simulation
analysiert.

Fiir die Auswahl der Hardwarekomponenten stehen au-
tomatisierte Versuchsstiinde zur Vermessung von Servos,
Akkumulatoren und des Antriebsstranges, sowie Daten-
banken bereits vermessener Komponenten zur Verfiigung.
Die Priifstiinde konnen sowohl das statische als auch
das dynamische Verhalten der Komponenten messen und
diese in Simulink modellieren. Bei den Servos sowie dem
Antriebsstrang erfolgt dies z. B. mittels eines variablen
PT,-Elements mit variabler Totzeit.

Zur Bestimmung der aktuellen Ruderpositionen, der Dreh-
zahl sowie der Akkuspannung wurde ein “Bordrechner”
realisiert, welcher die Daten mittels einer 868 MHz-
Telemetrie an die Echtzeithardware am Boden sendet.
Die Ruderpositionen werden, wie die ZustandsgroBen aus
dem Kamerasystem, mit 300 Hz iibermittelt. Aufgrund der
Eigenschaften des Drehzahlsensors werden diese 100-mal
pro Sekunde gesendet, ebenso wie die Akkuspannung, was
jedoch mehr als ausreichend ist.

Zur Ansteuerung des Fluggerites wurde eine Telemetrie-
Anlage, welche standardmifig mit einer Wiederholrate
von 25 ms sendet, modifiziert, so dass eine chrl.ragungs-
geschwindigkeit von ca. 11 ms erreicht wird.

3 IDENTIFIZIERUNG

Da im Anwendungsfall die Vorkenntnisse iiber die Eigen-
werte des zu vermessenden Fluggerites gering sein und so-
mit keine sinnvollen Identifizierungsmanéver vorgegeben
werden konnen, wird eine adaptive Online-Identifizierung
eingesetzt. Da hierbei nicht alle Moglichkeiten einer Iden-
tifizierung zum Einsatz kommen konnen, wird zusétzlich
eine Offline-Identifizierung durchgefiihrt..w bezeichnet die
Kreisfrequenz, das Subscript i den zeitdiskreten Daten-
punkt, At die Zeitschrittweite und N die totale Anzahl an
Datenpunkten darstellt.

3.1 Adaptive Online-Identifizierung

Verschiedenste Algorithmen wurden bisher erfolgreich
in der Identifizierung von Fluggeriten eingesetzt. Fine
komplette Zusammenfassung und Beschreibung ist in
einschligiger Literatur? zu finden. Stand der Technik sind
Ausgangsfehlerverfahren, welche sich jedoch, wie viele
weitere Verfahren, nicht in der Online-Identifizierung
einsetzen lassen, da sie eine Iteration der Daten bendtigen
und diese nicht sequenziell betrachten konnen. Aus diesem
Grund kénnen nur rekursive Verfahren Anwendung finden.
Die am meisten gebriuchlichste und auch effektivsten
Verfahren sind Recursive-Least-Squares-Algorithmen

(RLS). Im Rahmen dieser Arbeit kommt ein erweiter-
tes Verfahren, die Fourier-Transformations-Regression
(FTR) zum Einsatz. Diese basiert auf einem Least-
Squares-Ansatz, welcher im Frequenzbereich mittels einer
Fourier-Transformation ausgefiihrt wird. Das Verfahren
weist gegeniiber anderen rekursiven Verfahren einige
Vorteile auf, die auch bereits in einigen Anwendungen
deutlich wurden.?+%:3:6

Die Finite-Fourier-Transformation (FFT) eines Signals
« (t) ist definiert als

T
Bl f @ (t) e=iotdt )
0
was mittels
N-1
& ()~ At Y @eIh )
i=0

approximiert werden kann. w bezeichnet die Kreisfre-
quenz, das Subscript ¢ den zeitdiskreten Datenpunkt, At
die Zeitschrittweite und N die totale Anzahl an Daten-
punkten darstellt. Das Superscript ~ kennzeichnet, dass die
betreffende GroBe im Frequenzbereich vorliegt.

Die Summierung in Gl. 2 wird als DFT definiert,

N-1
X (w) = Z xie It 3

i=0
so dass sich
Z(w) = X (w) At C))

ergibt. Die DFT stellt somit eine Euler-Approximation
erster Ordnung der FFT aus Gl. 1 dar. Gleichung 4 kann
einigen einfachen Korrekturen unterworfen werden, um
Fehler Aufgrund der vorgenommenen Vereinfachungen
zu kompensieren,” was jedoch bei ausreichend hohem
Abstand zwischen den Eigenfrequenzen des Systems und
der Abtastrate nicht erforderlich ist, weshalb darauf an
dieser Stelle verzichtet wird.

Angewendet auf ein lineares Gleichungssystem® ergibt sich
somit

jw (w)
§w) =

Az () + Bit () )
Ci (w) (6)

Fiir die k-te Zustandsgleichung kann eine Kostenfunktion

Zl.l9

Len . . . -

J=3 ; ljwnix (n) — Ax (n) — Bra(n)]®>  (7)
aufgestellt werden, wobei m die Anzahl der Frequenzen
und A und By, die k-ten Reihen der Matrizen A und B
darstellen und entsprechend &, (n) das k-te Element des
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Vektors x fiir die Frequenz w,,.

Durch Einfiihren eines Vektors unbekannter Parameter ©
kann das Problem als Least Squares Regression mit kom-
plexen Daten zu

Y=XO+e¢ (8)

formuliert werden, wobei ¢ den komplexen Gleichungsfeh-
ler darstellt. Die Matrix X sowie der Vektor Y stellen die
Regressorenmatrix sowie Regressandenvektor zu

[ jurZx (1)

¥ = : ©
_jwmjk (m)
[ 2" (1) a'(1)

X = : : (10)
| 2" (m) 4" (m)

dar. Eine Kostenfunktion liisst sich somit nach Gl. 7 zu

1/~ o~ \N* e =
J=§(Y-Xa) (Y—X@)) a1
aufstellen, wobei das Superskript # eine komplex konju-
gierte Transformation indiziert.
Der Gradient der Kostenfunktion ldsst sich zu

8J (©)
60
berechnen. Da der Gradient beziiglich der unbekannten Pa-
rameter © einen linearen Zusammenhang aufweist, lisst
sich J einer einfachen Extremwertanalyse unterzichen.
Der geschiitzte Parametervektor, der die Kostenfunktion
minimiert, ergibt sich zu®

=P X407 (xTx) (12)

6 = [Re ()'{*)2)]_1 Re (X'7) (13)

Die DFT aus Gleichung 3 ist fiir eine gegebene Frequenz
w fiir den Zeitschritt ¢ zugehorig zur DFT des Zeitschrittes
i — 1 durch

X; (w) = Xi_1 () + zewit (14)
gegeben. Der zweite Term kann aufgeteilt werden zu
e JWilt _ —jwlt,—jw(i-1)At (15)

wobei der Ausdruck e 7“2t bei konstanter Zeitschrittwei-
te sowie gegebener Frequenz konstant bleibt. Daraus folgt
ein weiterer Vorteil dieser Methode: Bei einer gegebenen
Frequenz kann sie allein durch eine Addition in Gl. 14
sowie zweier Multiplikationen, ebenfalls Gl. 14 und Gl
15, ausgefiihrt werden. Dies resultiert in einem auBeror-
dentlich geringen Zeitaufwand und Speicherbedarf, da die
RFT selbst als Speicher fungiert. Somit sind die Geschwin-
digkeit und der Speicherbedarf der Losung weder von der
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Messdauer noch von der Anzahl der Messpunkte abhiingig.

Des Weiteren kann die Anzahl der Frequenzen, iiber
welchen die Kostenfunktion ausgewertet wird, auf den
interessierenden Bereich der Eigendynamik des Flugge-
rites eingeschrinkt werden. Durch das Ausblenden der
Nullfrequenzen, welche von Trimmwerten oder Biases
hervorgerufen werden, lassen sich diese Einfliisse aus-
blenden, wodurch auch keine Initialwerte aufgenommen
werden miissen. Das gilt auch fiir sehr kleine Frequenzen,
die primir aus Sensordrift oder Ahnlichem bestehen,
sowie fiir hohe Frequenzen, hervorgerufen durch Sensor-
rauschen. Die DFT dient somit also schon im Vorhinein
als Bandpassfilter.

Zur Anregung der Eigenbewegungsformen werden modifi-
zierte 1123-Mandéver fiir die Anstellwinkelschwingung so-
wie Dubletten fiir die Phygoide, Roll- und Taumelschwin-
gung genutzt. Die Seitenbewegung wird im Gesamten
durch hintereinander geschaltete Roll- und Querruderma-
nover identifiziert. Die Identifizierung beginnt dabei mit
vom Benutzer vorzugebenden, moglichst kleinen Startma-
novern. Das Verhiltnis der Bewegung zu einem zuvor de-
finierten Sollwert wird ermittelt und die z-Transformation
sowie Regression werden durchgefiihrt. Die Mandver wer-
den je nach Verhiltnis zwischen Ist- und Sollwert in Ampli-
tude und Dauer variiert. Nach der Ermittlung eines “idea-
len” Mandvers wird dieses aus statistischen Griinden drei-
mal wiederholt. Die Auswertung dieser Mandverfolge wird
dann als Ergebnis ausgegeben.

3.2 Offline-Identifizierung

Wie bereits erwihnt, wird zusitzlich eine Offline-
Identifizierung genutzt, die ein groBeres Spektrum an
Maoglichkeiten bietet. So werden die Signale vor der Be-
rechnung individuell gefiltert. Des Weiteren konnen auch
zusitzliche Grofen, wie etwa auch nichtlineare Terme,
mit in die Identifizierung einflieBen und die Zeitschriebe
individueller verarbeitet werden.

Die Gleichungsfehlermethode ist aufgrund ihrer mathema-
tisch einfachen Beschreibung sowie der Berechnung durch
rein algebraische Operationen in der Parameteridentifika-
tion von Luftfahrzeugen weit verbreitet. Voraussetzung ist
jedoch, dass keine Storsignale in den abhingigen Variablen
vorliegen, was jedoch durch die verwendete Sensorik und
die Méoglichkeiten der Datenaunfbereitung gegeben ist.
Dies sind auch die wesentlichen Griinde, dieses Verfahren
gegeniiber den Ausgangsfehlerverfahren vorzuziehen.

Es handelt sich hierbei ebenfalls, wie bei der Online-
Tdentifizierung um ein Regressionsverfahren, so dass die
meisten Formeln und Herleitungen von dort iibernommen
werden konnen. So ergibt sich das Gleichungssystem eben-
falls nach Gl. 8, jedoch diesmal im Zeit- und nicht im Fre-
quenzbereich, wodurch sich die Regressormatrix X sowie
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der Regressandenvektor Y zu

[y (t1)

Y = : (16)
_y(tm)
(1 2T (t;) u” ()

X = : : : (17)
| 1 2T (ty) uT (tm)

ergibt. Erwihnenswert ist hierbei, dass die Regressormatrix
beliebige Kombinationen der Zustands- oder Steuergréfien
beinhalten kann. So ist es z. B. moglich, Terme héherer
Ordnung, z. B. o, zwecks Analyse nichtlinearer Anteile
zu integrieren.

Die Kostenfunktion sowie ihr Gradient entsprechen eben-
falls GI. 11 sowie 12. Die Extremwertanalyse fiihrt analog
zu Gleichung 13 auf

0=(X"X)"'XY (18)

4 REGELUNG

Die Regelung dient nach dem Start und einem Identifi-
zierungsmanover der Positionierung und Trimmung des
Fluggerites. Des Weiteren wird permanent iiberwacht, ob
sich das Fluggeriit dem Rand des Freistrahls nihert, und
dieses, wenn notig, mittels des Reglers wieder in die Mitte
der Messstrecke zuriickgefiihrt. Wihrend der Identifizie-
rungsmandver kann der Regler, je nach Randbedingung,
komplett ausgeschaltet, nur in der nicht identifizierten
Bewegungsrichtung (Léngs-, Seitenbewegegung) aktiv
oder dauerhaft aktiviert werden. Fiir diese Arbeit bieten
sich vor allem die expliziten Modellfolge-Regelungen und
ihre Abwandlungen an, da die Regelung bei diesen nahezu
unabhingig vom Fluggerit ausgelegt werden kann und sie
somit eine einfache Adaption an verschiedene Fluggerite
bietet.

Die Entscheidung fiel fiir eine Kombination aus Dyna-
mischer Inversion, Pseudo Control Hedging sowie einem
adaptiven Glied in Form eines neuronalen Netzes. Die-
se Methoden-Kombination wurde bereits erfolgreich in Si-
mulationen und in Flugversuchen eingesetzt, wie etwa fiir
MAVs,'0 der X-33,11:12:13 zum Aufstellen von Systemen,
welche Robust sind gegeniiber Aktuatorausfillen,'* sowie
Hubschrauberdrohnen. 3

Es hat sich in diesen Projekten gezeigt, dass durch die Wahl
dieses Regelungsansatzes selbst grofe Abweichungen in
den Parametern und dem Modell kompensiert werden kén-
nen.

Abbildung 1 gibt eine Ubersicht iiber den Regler und die
Strecke. Der Ubersichtlichkeit halber wurden die einzelnen
Methoden der Regelung nur als Blocke dargestellt und auf
die Darstellung der Identifizierung verzichtet.

BILD 1: Ubersicht der Reglerstruktur mit Strecke

4.1 Dynamische Inversion

Das Hauptziel der dynamischen Inversion ist, eine
Beschreibung des Systems zu finden, die ein lineares
Eingangs-/Ausgangsverhalten aufweist. Ist diese Be-
schreibung gefunden, kann auf einfache Weise fiir dieses
resultierende lineare System ein (linearer) Regler aus-
gelegt werden. Aus diesem Grund wird die dynamische
Inversion auch als Eingangs-/Ausgangs-Linearisierung
(E/A-Linearisierung) oder im englischen Sprachraum
Feedback Linearisation (FL) bezeichnet.

Im Folgenden soll das Grundprinzip der nichtlinearen
dynamischen Inversion kurz erldutert werden. Dabei
werden nur Systeme mit gleicher Anzahl an Eingangs-
sowie Ausgangsgrofien, wie im Normalfall bei einem
Luftfahrzeug iblich, betrachtet. Eine Modifikation ist
jedoch moglich.'¢

Fiir konventionelle Anwendungen, in welchen kleine St6-
rungen um den Trimmpunkt zu erwarten sind, kann das
nichtlineare Gleichungssystem eines Fluggerites folgen-
dermaBen formuliert werden:

&=f(z)+GC(x) u
y=h(x)

(19)
(20)

Hierbei stellt f die nichtlineare Dynamik und G die nicht-
lineare Stelldynamik dar. Fiir die Erlduterung soll der Ein-
fachheit halber zuerst ein SISO-System betrachtet werden,
Es wird die zeitliche Ableitung der AusgangsgriBe ge-
sucht, wozu die Lie-Ableitungen eingefiihrt werden, wel-
che definiert sind zu:

h
Lf (z) = g—mf(w) 1)

Lk -h(z) =Ly (L’}—l -h(::c)) 22)
Es kann die Regel notiert werden, dass, wenn h(z) die Be-
dingungen

Lg-L}_l-h(m) =0;i= 1,...?—1;Lg-L}_1-h(m) #0
(23)

erfiillt, die r-te die erste Zeitableitung ist, in welcher u
auf der rechten Seite der Gleichung explizit auftritt. Die
r-te Ableitung ist also, bezogen auf die EingangsgroBe,
sprungfihig, und alle niedrigeren Ableitungen sind somit
nicht unmittelbar von der Steuergrofe abhiangig. Damit ist
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r auch ein Mab# fiir die Verzégerung des Systems und wird
vektorieller Grad genannt.

Die r-te Ableitung kann also wie folgt formuliert werden:

y" =L} h(z)+Le- L7 -h(z) u (24)

Durch einfaches Umstellen ergibt sich damit, dass das Sys-
tem E/A-linearisierbar ist, wenn die Zustandsvektorriick-
fithrung

1

= e—ee =R B ) ¥ (25)
LQ-L?l-h(m)[ f ]
die E/A-Abbildung auf
y =v (26)

reduziert. Dies entspricht einer Kette von 7 Integratoren mit
v als neuer Eingangsgrofe.

Wird nun ein MIMO-System betrachtet, so ergibt sich fiir
die r Ableitungen der AusgangsgroBe eine vektorielle Dar-
stellung zu:

'y&r]) L}l hi (z)
A
—yr(;m ) L™ hm (z)
R
y{m) b(z)

[Lor- L7 h(x) Lgm - L7 7' h(z)] [w

Lom - L7 h(z)] lum

" J\-_v_/

Alz) u
(27)

1Ly Lt h(=)

Die Existenz eines relativen Grades ist somit eine notwen-

dige Voraussetzung fiir die Existenz einer Losung der E/A-
Linearisierung.
Bei MehrgréBensystemen ist zusitzlich die Invertierbarkeit
der Entkopplungsmatrix A zu beachten. Sollte diese Sin-
gularitdt aufweisen, so besteht jedoch trotzdem in vielen
Fillen die Moglichkeit einer Linearisierung durch die dy-
namische Entkopplung des Systems.'® Die Linearisierung
ist also analog zum SISO-System mdéglich zu:

u=A"1[-b+v] (28)

Hierdurch ergibt sich ein System mit m entkoppelten Inte-
gratorketten der Linge r

Yi' = (29)

Hier ist das weitere Ziel der E/A-Linearisierung zu schen.
Durch die Einfithrung der Pseudosteuergrofien v wird die
E/A-Dynamik entkoppelt. Das heift, jede Pseudosteuer-
grobe beeinflusst jeweils nur eine Ausgangsgrofe.

Auf eine Erlduterung des internen Teils, und damit der Be-
stimmung des unbeobachtbaren Teils der Dynamik, soll
hier aufgrund des Platzbedarfs verzichtet werden.
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4.1.1 Referenzmodell

Die bisherige Invertierung und Strecke hat im Idealfall das
Ubertragungsverhalten “1”. Es werden nun Vorgabewerte
durch Referenzmodelle kommandiert. Hierzu werden
zumeist lineare Modelle gewiihlt, da deren Solldynamik
einfach vorgegeben werden kann.

Aufgrund physikalischer Grenzen der Strecke, Stellraten-
sowie Ausschlagsbegrenzungen, Parameterunsicherheiten,
Modellungenauigkeiten oder vernachlidssigter Dynamik so-
wie Messfehlern oder -verzdgerungen kann es jedoch pas-
sieren, dass die Strecke dem Sollkommando nicht mehr fol-
gen kann. Dies ldsst sich durch den Fehler A zusammen-
fassen zu:

A =i (@w)] -[5 @] 6
mxl mxl

bzw. nach einiger Umstellung, welche hier aus Platzgriin-

den nicht aufgefiihrt ist, zu:

A =[] - 5] = (4] - 2]

GrobBen, welche fiir die E/A-Linearisierung des genutzten
Modells herangezogen werden, sind mit einem ~ gekenn-
zeichnet. Auf die Untersuchung der Fehlerdynamik soll
hier aus Platzgriinden verzichtet werden.

€29}

4.1.2 Stabilisierungsregler

Aufgrund der zuvor aufgezihlten, méglichen Fehler im
Soll- und Istverhalten wird ein Stabilisierungsregler einge-
setzt, welcher die Fehlerdynamik abklingen ldsst. Dieser
kann wie folgt aufgestellt werden:

(r) —, 0 _.T

Yr' € X (32)

Y

wobei x = [e(t)...e" "V (¢)] die Regelabweichungen
sowie deren Ableitungen beinhaltet. Die freie Wahl der re-
ellen Koeffizienten e gibt dem Anwender die Moglichkeit,
die Dynamik des Abklingens des Fehlers nahezu frei vor-
zugeben. Die Beschriinktheit des Gesamtsystems sowie der
Fehlerdynamik kann nachgewiesen und auch auf Mehrgro-
Bensysteme erweitert werden.'®

4.2 Pseudo-Control Hedging

Wenn der Eingangsvektor in das System messbar ist, was
in der vorliegenden Anwendung der Fall ist, so kann die
tatsdchliche Reaktion der Strecke abgeschitzt werden:

v=F(z,u)=F(z,94 (u)) (33)

Der Unterschied zwischen gewiinschter und abgeschiitzter
Streckenreaktion ergibt sich zu:

v = v-b=v-F(zg,u)) (4)

Da somit bekannt ist, dass die Streckenreaktion um den ge-
schitzten Wert v, hinter der Vorgabegréle zuriickbleibt,
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ist es also sinnvoll, das Referenzmodell auf von der Stre-
cke erreichbare Werte zu bremsen. Das bedeutet, dass die
r-te Ableitung der Referenzgrofie um das abgeschiitzie Re-
aktionsdefizit reduziert wird:

(r) _

Yr =VR—Vp (35)

Es kann gezeigt werden, dass die Fehlerdynamik des Sys-
tems durch das Pseudo Control Hedging nicht beeinflusst
wird.'® Damit ist fiir den Regler der Fehlerdynamik der
Einfluss der Stelldynamik nicht sichtbar. Somit kann z.
B. vermieden werden, dass bei integralen Riickfithrungen
der Zustand des Integrators weiter ansteigt, nachdem eine
SteuergroBe in Ausschlagssittigung oder Ratenbegrenzung
gegangen ist. Dieser Zustand spielt auch spiiter fiir den
Einsatz des neuronalen Netzes eine Rolle.

Auch wenn das Hinzufiigen des PCH keinen Einfluss auf
die Fehlerdynamik hat, so muss der Einfluss natiirlich bei
der Bestimmung der Stabilititscigenschaften des Gesamt-
systems mit beriicksichtigt werden. Der Nachweis der Be-
schrinktheit der FehlergroBen kann zum Beispiel unter
Verwendung von Lyapunov-Funktionen gezeigt werden,
unter Beriicksichtigung der Stelldynamik und des Refe-
renzmodelles.!

4.3 Adaption durch neuronale Netze

Zur Kompensation des Inversionsfehlers, und somit zur
Adaption des Reglers, wird ein nichtlineares neuronales
Netz mit einer verdeckten Schicht (Single Hidden Layer)
sowie einer Ausgangsebene, welche linear in ihren Para-

metern ist, nach Abb. 2 genutzt, da dieses die Eigenschaf-
¢ 18

ten eines universellen Approximators aufweis

BILD 2: Neuronales Netz: Single Hidden Layer
Dieses Netz ldsst sich in vektorieller schreibweise zu

y=wZq (VTm) (36)
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formulieren. Die Matrizen W sowie V' beinhalten dabei
die Dendritengewichte. o beinhaltet die Aktivierungs-
/Basisfunktionen, welche aufgrund ihrer speziellen Form
der Ableitung zu o (z) = == gewihlt sind.
Werden in Gl. 36 die optimalen Matrizen eingesetzt, so er-
gibt sich

wTo (V"‘T;E) = Az) - €(@) (37)
Hierbei reprisentiert der Vektor € den Rekonstruktions-
oder auch Residuumsfehler, welcher nach oben hin durch
eine Schranke & mit 0 < |[e|| < & begrenzt ist.'> Die opti-
malen Wichtungsmatrizen, welche mit einem hochgestell-
ten (*) indiziert werden, bedeuten in diesem Fall, dass sie
den Fehler ||¢|| minimieren. o dient der Approximation des
Modellfehlers A. Somit kann der Ausgang des neuronalen
Netzes schon einmal zu

=W e (f’T:c) (38)

festgehalten werden.

Als Grundlage wird das Backpropagation-Lernverfahren in
seiner Grundform eingesetzt. Dabei handelt es sich um ein
weit verbreitetes Gradientenverfahren und beruht somit auf
einem rein mathematischen Ansatz. Es gilt also, die Ab-
weichung zwischen der optimalen und aktuellen Gewich-
tungsmatrix, dargestellt durch eine Tilde, zu minimieren.

V=V"-V W=W"'-W (39)
Fiir eine Matrix Z, bestehend aus den Gewichtungsmatri-
zen V und W zu

7 _ {W 0}

0 VvV (40)

ldsst sich festhalten, dass sie auf jeden Fall begrenzt sind,
auch, wenn ihre Gewichte nicht eindeutig sein miissen. Es
ldsst sich also fiir die Frobeniusnorm eine obere Schranke
zu

12" o < 2° (41)

definieren. Des Weiteren ist die Abweichung des Ausgangs
der verdeckten Schicht analog zu den Wichtungsmatrizen
bestimmbar zu

G=0"-6=0(v7Tz)-0(V'z) @2)
Der Bewertungsfehler wird nun durch das Netz zuriickge-
fithrt, daher auch der Name ,,Backpropagation des Ver-
fahrens, welches auch als Fehlerriickfiihrung bezeichnet
wird. Hierzu wird eine Taylorreihenentwicklung iiber den
aktuellen Zustand des Ausgangs der verdeckten Schicht,

oc(2)=0 (‘I?T:T:) genutzt:

ot =6-6, (ffTiz) viz+o(Viz) @
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mit
c=0c (‘:’T:E)
0 0
Ba(2)
) 0o (2) agll (44)
oy = = = .
az 3=vTsz : 7 :
0 5 - Ba(fn2)
Bing

Aufgrund der Vernachlidssigungen in der Taylorreihenent-
wicklung folgt, dass zur Robustifizierung gegen die Effekte
der Terme héherer Ordnung ein weiterer Term v, der ad-
aptiven Steuergrofie hinzugefiigt werden muss zu:

Ve =Wo (VT:I:) +v, (45)
Werden dieser Term zu
R (R

sowie die folgenden Matrixdifferentialgleichungen

W = Tw-
[(6-6.V"2) ¢ x-licll, - W] @)
¥ < 1y

[#-c-Who—a el V] @)
als Lerngesetze gewiihlt und sind die Matrizen 'y und Ty
positiv definit und > 0 sowie A > 0, dann kann garan-
tiert werden, dass alle Signale, und somit auch der Gesamt-
fehler und die Netzgewichte, im geschlossenen System be-
schriinkt bleiben.'%12 Der Vektor ¢ enthilt dabei gefilterte
Messgrofien nach der Formel

C=xT'PE‘BE 49)

Hierbei ist die quadratische Matrix P die positiv definite
Losung der Lyapunov-Funktion

AT . P+P.-A+Q=0 (50)
wobei A der Systemmatrix und B der Eingangsmatrix ent-
sprechen.

4.4 Anwendung des Regelungskonzepts

Grundsitzlich konnen dynamische Systeme in einem oder
in mehreren kaskadenformigen Teilsystemen invertiert
werden, wobei die Summe der relativen Grade wieder
der des Gesamtsystems entsprechen muss. Es wurde eine
Kaskadierung gewiihlt, da diese einen deutlich einfache-
ren Aufbau aufweist, da eine Aneinanderschaltung von
Systemen erster Ordnung durchgefithrt werden kann.
Hierbei weisen die Entkopplungsmatrizen meist auch
eine bessere Konditionierung auf. Nachteilig ist, dass
die Ubertragungsbandbreite geringer ist als bei einer Ge-
samtinversion. Daher ist bei diesem Vorgehen unbedingt
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auf eine ausreichende Zeitskalentrennung der einzelnen
Teilsysteme zu achten.

Gewihlt wurde eine Aufteilung in die Inversion mit Rota-
tionsdynamik, Lage- und Bahndynamik sowie eine darauf
aufsetzende Abstandsregelung, welche als Eingang geo-
ditische Sollpositionen erhilt. In alle Schleifen greift ein
Pseudo Control Hedging mit ein. In der Rotationsdynamik
ist ein neuronales Netz integriert mit den EingangsgroBen
bestehend aus den gefilterten Fehlergrofien eq, den Sollzu-
stinden g, Q r sowie den aktuellen Strémungszustinden

7, a, 8.

Die Auslegung der Regelparameter erfolgte in Anlehnung
an Holzapfel'® mit einer Erweiterung um die Abstandsre-
gelung, weshalb aufgrund der dort sehr ausfiihrlichen Be-
schreibung sowie des hier beschriinkten Platzes darauf ver-
wiesen werden soll.

S BISHERIGE RESULTATE

Die Testergebnisse in der Simulationsumgebung zeigen
die prinzipielle Realisierbarkeit der Methode. Es stellte
sich jedoch heraus, dass ihre exemplarische Realisicrung
im lehrstuhleigenen Windkanal aufgrund dessen geringen
GroBe sowie seiner Stromungsgiite duBerst schwierig
ist. Dies wird auch durch einige bisher durchgefiihrte,
sowohl geregelte als auch handgesteuerte Flugversuche
bestitigt. Hierbei zeigte sich vor allem, dass das Ein-
bringen des Modells in die Stromung und das schnelle
Finden eines Trimmpunktes bei nicht exakter Kenntnis der
Trimmausschlige aufgrund des geringen Platzangebots
der Messstrecke die gréBten Probleme darstellen.

Einige weitere Flugversuche im Windkanal stehen noch
aus, welche, wie auch eine deutlich vertieftere Darstel-
lung der Simulationsergebnisse, auf dem aktuellen Kon-
gress vorgestellt werden sollen. Im Zuge dessen werden
auBerdem bestimmte KenngréBen zur Realisierung der Me-
thoden priisentiert.

6 ZUSAMMENFASSUNG

Der vorliegende Beitrag beschreibt die Konzeption, Mo-
dellierung sowie die theoretische und teilweise praktische
Verwirklichung von Methoden zur Realisierung einer
reproduzierbaren Freiflugumgebung, dem Freiflug im
Windkanal.

Nach einer Auswahl geeigneter Hardware-Komponenten
wurden diese mittels Berechnungen und Vermessungen
modelliert. Eine Besonderheit stellt die Verwendung eines
3D-Kamerasystems dar, durch welches die Position sowie
Lage des Fluggerites im Raum sehr genau und mit einer
hohen Abtastrate erfasst werden kénnen.
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Zum Zwecke der Identifizierung wurden sowohl Online-
sowie Offline-Algorithmen aufgesetzt. Hinsichtlich der
Online-Identifizierung wird eine Finite-Transformations-
Regression im Frequenzbereich eingesetzt. Die Adaption
erfolgt durch Vergleich von Soll- und Istwerten wihrend
der Tdentifizierungsmantver und Anpassung dieser in
Amplitude und Dauer. Aufgrund der Moglichkeiten der
Nachbearbeitung wird nach den Versuchen zusitzlich eine
Offline-Identifizierung, basierend auf der Gleichungsfeh-
lermethode, eingesetzt.

Ein realisierter Regler dient der Trimmung des Modells
nach dem Start sowie nach Identifizierungsmandvern. Des
Weiteren kann je nach Randbedingungen gewiihlt werden,
ob der Regler auch in Teilen oder vollstindig wihrend der
Identifizierungsmandver eingeschaltet sein soll. Zusitzlich
werden die Position des Flugzeuges permanent iiberwacht
und bei zu groBer Anniherung an den Freistrahlrand der
Regler cingeschaltet. Einsatz findet eine Kombination aus
dynamischer Inversion, Pseudo Control Hedging sowie
einem neuronalen Netz. Dies garantiert eine Robustheit
bei gleichzeitig hoher Ubertragungsbandbreite.

Die bisherigen Simulationsergebnisse bestitigen die prini-
zipielle Realisierbarkeit der Methode. Die bisherigen Aus-
wertungen sowie Flugversuche zeigen jedoch, dass sich ei-
ne beispielhafte Realisierung der Methode im lehrstuhlei-
genen Windkanal aufgrund dessen geringen GriBe sowie
Strémungsgiite als duBerst schwierig erweist.
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