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Zusammenfassung

Fliegenden Messplattformen soll es zukilnftig ermdglicht werden, auch in gestérter
Atmosphare ruhig und prazise zu operieren, um somit die Genauigkeit der Messungen zu
erhdhen und das Zeitfenster im Tagesverlauf zu vergréfRern, in dem Messflige aus
meteorologischer Sicht stattfinden kénnen. Bdenlastabminderungssysteme als mdégliche
Ausbaustufe von Flugregelungssystemen stellen eine Lésung hierfiir dar und beinhalten
als wesentlichen Bestandteil eine sogenannte Bdenvorsteuerung, deren Entwicklung eine
genaue Kenntnis der Regelstrecke voraussetzt.

Grundlage fir die Realisierung der anvisierten Boéenvorsteuerung ist ein 2-Punkt-
Aerodynamik-Modell fur die Langsbewegung, welches im Rahmen dieser Arbeit erstellt
wird. Eine 2-Punkt-Aerodynamik leistet eine differenzierte Beschreibung der Auswirkungen
von Boen und Stellflichenausschidagen an der Fligel-Rumpf-Kombination und am
Hohenleitwerk. Die Parameter des aerodynamischen Modells werden mit dem
Ausgangsfehlerverfahren nach dem Maximum-Likelihood-Prinzip identifiziert. Zu diesem
Zweck wird ein bestehendes Simulationsmodell des Flugzeugs um einen 2-Punkt-
Aerodynamik Ansatz erweitert und derart modifiziert, dass eine Identifikation der
Parameter in der Optimierungsumgebung Matlab/MOPS? durchgefihrt werden kann. Die
Qualitat der identifizierten Aerodynamik wird anhand verschiedener Kriterien bewertet. Mit
Validierungsmandvern erfolgt eine Aussage Uber die Generalisierbarkeit des gewahlten
Modellansatzes. Insgesamt zeigt das nichtlineare Flugzeugmodell mit der identifizierten 2-
Punkt-Aerodynamik eine sehr gute Wiedergabe der Dynamik des Originalflugzeugs.

1. EINLEITUNG

Fir zivile Messaufgaben in den Bereichen Geoexploration,
Umwelt- und Katastrophenschutz werden zunehmend
fliegende Messplattformen auf Basis von Flugzeug-
derivaten der allgemeinen Luftfahrt eingesetzt. Die
Qualitdt der aufgenommenen Daten ist in den meisten
Fallen nicht nur von der eingesetzten Sensorik abhéngig,
sondern wird zusatzlich mafigeblich von der Prazision der
lateralen und vertikalen Flugbahnfihrung sowie der
Stabilisierung der Flugzeuglage mitbestimmt. Speziell bei
Flugen in niedriger Hohe, die in Gebieten bodennaher
Turbulenzen stattfinden, storen vertikale Bden die
Bewegung des Flugzeugs und setzen hierdurch die
Messgenauigkeit der Nutzlast herab. Um den hohen
Anforderungen dieser Luftarbeitsflige zu begegnen und :
die Piloten bei der Flugzeugfuhrung zu entlasten, muss  BILD 1. Das Motorsegelflugzeug STEMME S6

ein automatisches Flugsteuerungssystem eine hohe

Wirksamkeit und damit hohe Autoritét Uber die Stellflachen  (Luft-Arbeits-Plattform fiir die Allgemeine Zivilluftfahrt) in
erhalten. Die Rechnerplattform, welche im Projekt LAPAZ  Kooperation mit der Stemme AG und dem Institut fur

" Technische Universitat Miinchen, Lehrstuhl fir Luftfahrtsysteme, Boltzmannstrale 15, 85747 Garching, Tel.: 089-289-15989, E-mail:
sebastian.speck@tum.de

2 MOPS (Multi Objectiv Parameter Synthesis) ist sine Optimierungsumgebung des Deutschen Zentrum fir Luft- und Raumfahrt e.V.
(DLR), entwickelt und programmiert am Institut fir Robotik und Mechatronik
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Luftfahrtsysteme der Universitat Stuttgart entwickelt wird,
eignet sich hierflr. Eine effektive technische Umsetzung
fur ein Bdenlastminderungssystem ist die Storgréfien-
aufschaltung der Turbulenz (Béenvorsteuerung), die einer
dem Basisregelkreis Uberlagerten  Steuerung  zur
Kompensation der Auswirkungen erfassbarer Stérungen
entspricht. Um die parasitdren Effekte einer Boe zu
vermindern, wird diese bereits vor dem Wirksamwerden
am Fltgel durch einen vorgelagerten Anstellwinkelsensor
detektiert, um mit dieser Information zeitlich koordinierte
Stellflachenausschldge an Fligel und Leitwerk zur
Kompensation der zusatzlich auftretenden Krafte und
Momente zu erzeugen. Voraussetzung fur die Entwicklung
eines solchen Steuerungsgesetzes ist eine genaue
Kenntnis der Regelstrecke.

Im Rahmen der Diplomarbeit, die diesem Manuskript
zugrundeliegt, wird hierfiir ein aerodynamisches 2-Punkt-
Modell des Motorsegelflugzeuges STEMME S6 (BILD 1)
entwickelt, das die Wirkungen von Wind und den priméren
Stellflachen zur Bdenkompensation (Wélbkiappen und
Hoéhenruder) an der Flugel-Rumpf-Kombination und am
Hohenleitwerk getrennt voneinander beschreibt. Dazu
werden Laufzeiteffekte des durch den Fliigel und die
Wolbklappen induzierten Abwindfeldes am Hohenleitwerk
beriicksichtigt. Die Flugel-Leitwerks-Interferenz wird somit
in ihrer zeitlichen Abfolge realitdtsnah mit einem
Zeitverzug modelliert.

Die Parameter der 2-Punkt-Aerodynamik werden dabei
aus einem Vergleich der Zeitschriebe ausgewéhlter Flug-
versuche mit der Modellantwort bestimmt. Hierfur wird das
Ausgangsfehler-Verfahren nach dem Maximum-
Likelihood-Prinzip praktisch umgesetzt und auf das
vorhandene  Simulationsmodell der STEMME S6
angewendet. Eine geeignete Zielfunktion wird formuliert,
die das Kriterium der Parameteridentifikation bildet. Die
Optimierungsumgebung MOPS (Multi Objective
Parameter Synthesis) des Deutschen Zentrums fir Luft-
und Raumfahrt e.V. (DLR) stellt geeignete Algorithmen fur
die damit durchzufihrende Extremwertsuche zur
Verfligung. In einem Postprocessing wird eine Flugbahn-
rekonstruktion zur Verbesserung der Qualitdt der
aufgezeichneten Flugversuchsdaten und zur Bestimmung
von Sensorfehlern durchgefiihrt. Noch verbleibende
stochastische Fehler werden als Prozessrauschen
aufgefasst und in der Parameteridentifikation als vorhan-
dene instationare Windanteile (Turbulenz) beriicksichtigt.

2. PROBLEMDEFINITION

Ausgehend von der Annahme eines starren Flugzeugs
werden dessen aerodynamische Parameter in der
Langsbewegung identifiziert. Die Aufstellung der be-
treffenden Krafte- und Momentengleichungen ergibt ein
System von sechs Differentialgleichungen. Hinzu kommen
drei Differentialgleichungen zur Beschreibung des
Zusammenhangs zwischen den korperfesten Drehraten
und den Eulerwinkeln sowie drei Differentialgleichungen
zur Bestimmung der geodatischen Position aus den
Bahngréflen. Zu diesen zwdlf Differentialgleichungen
kommen drei kinematische Beziehungen aus dem
Zusammenhang von  Flug-, Bahn- und Wind-
geschwindigkeit. In ihrer Gesamtheit beschreiben diese
vollstandig die Starrkérperflugzeugbewegung.

Das zundchst zu modellierende und anschlieBend zu
identifizierende  Aerodynamikmodell ist parametrisch
aufgebaut und enthalt sowohl die Beiwerte der Fllgel-
Rumpf-Kombination als auch die des Héhenleitwerks. Der
physikalische Sachverhalt, dass das Abwindfeld des
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Tragfligels die Leitwerksumstromung beeinflusst, wird
Ober Laufzeiten berilicksichtigt. Die Beiwerte dieses
nichtlinearen Aerodynamikmodells werden durch eine
Optimierung anhand eines geeigneten Kriteriums ermittelt.
Die aerodynamische Modellbildung, das Verfahren und die
Strategie zur Identifikation der Parameter aus Flug-
versuchsdaten, sowie die gewdahlten Auswertungs- und

Validierungsverfahren ~ werden  im  nachfolgenden
beschrieben.

2.1. Flugversuchsdaten

Die Messausriistung besteht aus InertialgréRen-,

Luftdaten- und KnUppelwegsensoren. Die Messanlage
arbeitet mit einer Abtastrate von 100Hz. Ein Tiefpass-Filter
beseitigt das typische Frequenzband des Messrauschens,
ohne dass Nutzsignal signifikant zu beeintrachtigen. Im
Rahmen einer Flugbahnrekonstruktion wird geprift, ob die
gemessenen Anstell- und Schiebewinkel mit denen aus
den linearen Beschleunigungen und Drehraten re-
konstruierten Ubereinstimmen. Hierbei werden syste-
matische Fehler in den Amplituden wie Nullpunktfehler
(Bias) und Verstarkung (Gain) und nach der Rohdaten-
aufbereitung noch vorhandene Rauschanteile aus den
Luftdaten entfernt. Als Ergebnis liegen die Luftdaten
versehen mit Korrekturfaktoren und Offset-Konstanten vor.
Noch vorhandene Abweichungen (Residuen) zwischen
den korrigierten und den rekonstruierten Luftdaten haben
keinen systematischen Charakter mehr. Sie entstehen
aufgrund nicht modellierter Dynamiken (z.B. Turbulenz)
oder Modellunsicherheiten und werden als Prozess-
rauschen aufgefasst.

2.2.

Das Motorsegelflugzeug STEMME S6 ist eine konven-
tionelle Drachenkonfiguration mit einem T-Leitwerk.
Aufgrund der Leitwerkshochlage wird eine maRige Beein-
flussung der Leitwerksumstrémung durch das Abwindfeld
des stromaufwérts befindlichen Tragfligels erwartet. Das
Abwindfeld und der Abwindwinkelgradient am Hohen-
leitwerk werden nicht direkt gemessen, sondern missen
mit identifiziert werden.

23.

Zur aerodynamischen Modellierung wird ein parame-
trischer Ansatz gewahlt. Dieser wird in das Simulations-
modell des Motorsegelflugzeugs STEMME S6 integriert
und bildet zusammen mit diesem einen sogenannten
,Grey-Box“-Ansatz. Als Kompromiss zwischen einem
JWhite-Box“-und einem ,Black-Box“-Ansatz sind hierbei
physikalische Zusammenhange zwar ph&nomenologisch
ausgefuhrt, eine Quantifizierung der enthaltenden Para-
meter erfolgt jedoch erst durch einen Vergleich des
Modellverhaltens mit dem des realen Systems im
Flugversuch. Hierfir kommt das Ausgangsfehlerverfahren
nach dem Maximum-Likelihood-Prinzip zur Anwendung.
Um eine mdéglichst gute Konvergenz zu erzielen, werden
die Startparameter fur die Simulation aus einer mit dem
Gleichungsfehlerverfahren identifizierten 1-Punkt-Aero-
dynamik und andere mithilfe von Handbuchmethoden
errechnet.

3. AERODYNAMISCHE MODELLBILDUNG

Bei einer 2-Punkt-Aerodynamik werden die Krafte und
Momente an der Fligel-Rumpf-Kombination und am Leit-
werk getrennt voneinander betrachtet. Daher stehen
auftretende Interferenzen zwischen den beiden umstrom-

Randbedingungen

Lésungsansatz
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ten Korpern im Mittelpunkt der Modellbildung. Die Fliigel-
Leitwerksinterferenz wird hauptséchlich durch das am
Hohenleitwerk auftretende induzierte Abwindfeld des
Fligels beschrieben. Es wird gezeigt, dass durch die
rdumliche Ausdehnung des Modellansatzes auf den Fligel
und das Leitwerk Laufzeiteffekte direkt mit modelliert
werden kénnen, ohne dass es einer Totzeitndherung
bedarf, wie sie im Falle von 1-Punkt-Aerodynamik-
modellen oft zur Anwendung kommt, bei der alle
auftretenden Krafte und Momente im Schwerpunkt
angreifend formuliert sind.

341.

Die Grundlage fur die Aufstellung der aerodynamischen
Krafte- und Momentengleichungen bildet ein vereinfachtes
Modell der geometrischen und strémungsphysikalischen
Besonderheiten des Flugzeugs (BILD 2). Hierin sind Agg,
Wi und Mgpr die Auftriebskraft, die Widerstandskraft und
das Nullmoment der Flugel-Rumpfkombination. Ay und Wy
sind die Auftriebskraft und die Widerstandskraft des
Hoéhenleitwerks, a ist der Anstellwinkel der Fligel-Rumpf-
Kombination und ay ist der effektive Anstellwinkel am
Héhenleitwerk.

Annahmen und Vereinfachungen

A
" Mer

Ney

BILD 2. Darstellung der vereinfachten Fligel- und
Leitwerksanordnung der Stemme S6 zur Ableitung der
aerodynamischen Kréafte- und Momentengleichungen

Die fur die Modellierung getroffenen Festlegungen und
Vereinfachungen lauten im Einzelnen:

- Luftkrafte greifen jeweils in den Neutralpunkten
an.
Neutralpunkte liegen auf einer Wirkungslinie mit
dem Schwerpunkt.
Der Aerodynamische Referenzpunkt (ARP) ist
ein flugzeugfester Bezugspunkt.
Das Hohenleitwerk liegt nicht im Totwassergebiet
des Flugels. Der Staudruck am Hohenleitwerk
gleicht somit dem der ungestérten Anstrémung
des Fliigels: QH/q = 1 (Staudruckverhaltnis)

Es entsteht kein Zusatzauftrieb am Tragfllgel
aufgrund einer Nickbewegung: Caser = 0

Aufstellen der Krafte- und Momenten-

gleichungen

3.2.

Fiar den Gesamtauftriebsbeiwert ergibt sich nach BILD 2
unter den getroffenen Annahmen folgende Bilanz-
gleichung:

SH
Ca = Cao + Carr + Can -

(M

Der Auftriebsbeiwert der Fligel-Rumpfkombination Cagg
enthalt neben dem linearen Term fur den Auftriebsanstieg
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den Auftriebsbeitrag aufgrund von
Hierfir wird eine kubische

die Terme flr
Wélbklappenausschlagen.
Funktion angesetzt:

(2) Carr = CagrR - @ + Xi=y Cani * Nk

Die berlcksichtigte rdumliche Trennung des Hohen-

leitwerks von der Fligel-Rumpfkombination ist das
Merkmal einer 2-Punkt-Aerodynamik. Die wesentlichen

Effekte werden mittels eines Ansatzes fiir den
Hohenleitwerks-Auftriebsbeiwert beschrieben. In diesem
Kontext ist die Zusammensetzung des effektiven

Hoéhenleitwerks-Anstellwinkels ay aufwendiger zu model-
lieren und wird wie folgt beschrieben:

Btk

dey
Cant = Cagn * | @ " a

(3) lE = ) ~ ot~} 4

Gayn, Canit
ac
o f =24 AH
arctan (-——————q“ s ') Sy
A an

ey, berticksichtigt den durch den Fligel verursachten
Abwind. Bei Flugzeugen in Drachenkonfiguration trifft die
Strémung zunéchst auf den Tragfligel und erreicht das

Leitwerk erst nach einer Totzeit 7 = xFH/VA, wobei xpy der

aus BILD 2 bekannte Neutralpunktabstand vom Fllgel
zum Leitwerk ist. Die Totzeit verringert sich demnach mit
steigender Fluggeschwindigkeit. Der auf das Leitwerk im
aktuellen Zeitschritt t = 0 treffende Abwind ist urséachlich
auf das Wirbelsystem des davorliegenden Fligels zum
Zeitpunkt t = —1 zurlckzufuhren.

BILD 3 verdeutlicht den Unterschied zwischen den
Abwindwinkel-Verlaufen (a) bei Berlicksichtigung und (b)
ohne die Berlicksichtigung von Laufzeiteffekten.

Aa Ag“ =
V = FH
7T v
A
Aall)
11, Pehler
i /D) As = flAa(D)} % Ae, = flAali~1)}
L5 = e
0 P %
BILD 3. Vergleich der Abwindwinkelverlaufe
a) unter der Berlcksichtung von Laufzeit-
effekten
b) bei Vernachlassigung der Laufzeiteffekte

Hierfir wird der Anstellwinkel ab dem dimensionslosen
Zeitpunkt t = 0 aus der Referenzlage um den Betrag Ax
erhoht. Der Fligel erzeugt in diesem Moment bereits ein
verandertes Abwindfeld, der daraus resultierende Abwind-
winkel am Leitwerk &, wachst jedoch erst an, sobald das
Abwindfeld das Leitwerk nach der Laufzeit t/; = 1 erreicht
hat. Der Abwindwinkel ist somit eine Funktion des
Anstellwinkels am Flugel vor 1-Sekunden. Werden
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Laufzeiteffekte nicht betrachtet, so gibt die in schwarz
durchgezogene Linie den prinzipiellen Verlauf des
Abwindwinkels wieder. Er steigt simultan mit der Erhéhung
des Anstellwinkels an, bleibt bei stationdrem Anstellwinkel
konstant, um schlieRlich nach der dimensionslosen Zeit
t/. = 1 dem verzogerten Abwindwinkel zu gleichen. Bis zu
diesem Moment ist der Abwindwinkel am Leitwerk somit
fehlerbehaftet. Der Fehler ey renier = Agyy — Agy ver-
schwindet, sobald der Anstellwinkel sich nicht mehr
andert. Laufzeiteffekte spielen somit nur bei instationéaren
Anstrémsituationen eine Rolle.

Der Term gy, in Gleichung (3) beschreibt den Einfluss
eines Hinterkantenklappenauschlags ng auf die Leitwerks-
umstrdmung bei ansonsten unverénderten Rand-
bedingungen.

Der Nickdampfungsanteil agy, ist keine gesondert zu
identifizierende Einflussgréfle, sondern in seiner Aus-
pragung vom Auftriebsanstieg Ca,q des Hohenleitwerks
bestimmt.

Der Term Cp,y beschreibt den Zusatzauftrieb des Hohen-
leitwerks aufgrund eines Hoéhenruderausschlags
(Hohenruderwirksamkeit). Ein Hohenruder tragt in der-
selben Weise zur VergroRerung des effektiven Anstell-
winkels am Hohenleitwerk bei wie eine Wolbklappe am
Tragfligel. Dementsprechend kdnnte die Hohenruder-

wirksamkeit auch als Zusatzanstellwinkel a0‘*‘/877-17 und

nicht wie geschehen als Zusatzauftrieb berlcksichtigt
werden. Fir eine getrennte Identifizierung von Cpa,y und

aaH/an ware jedoch eine Verstellung der Hohenflossen-

trimmung nétig. Diese Mdglichkeit besteht bei der Stemme
86 nicht, so dass beide Derivativa durch den Term Ca,y
als Produkt identifiziert werden miissen.

Der Widerstandsbeiwert fir die Identifizierung setzt sich
zusammen aus einem Nullwiderstandsbeiwert, einem
quadratischen Anteil am Widerstand als Funktion des
Auftriebsbeiwertes (nach [1]) sowie einem Term 2.
Ordnung fur den  Widerstand aufgrund eines
Hinterkantenklappen-Ausschiages:

CA 2 i
w-A-e + Zi:l CW”Ki T

(4) Cw = Cwo +
Wahrend die Streckung A des Fligels als konstruktive
Gréle bekannt ist, muss der Oswaldfaktor ¢ im Rahmen
der Parameterschatzung bestimmt werden. Es bleibt
anzumerken, dass e hier flir den Abminderungsfaktor aller
auftriebserzeugenden Flachen des Flugzeugs in ihrer
Gesamtheit steht. Es wird deswegen erwartet, dass dieser
deutlich grofRer ausfallt als der fir eine einzelne
Tragflache Ubliche Wert von epg,q ~ 0,9. Eine Momenten-
bilanz um den Aerodynamischen Referenzpunkt (ARP)
ergibt in Beiwertschreibweise:

TFARP
lu

&y

+ Can

®)

Cy = Cyorr + CaFR -
3

L i

+CngFR poAkt Cyvingi * Tk
A i=1

Hierbei beschreibt Cyqrr den Anteil der Fligel-Rumpf-
Kombination an der Nickdampfung und Cy,, den Einfluss
eines Wolbklappenausschlags auf den Momentenhaushalt
um die Flugzeugquerachse.

Durch Substitution der Hebelarme kann gemag BILD 2 fir
den Auftriebsbeiwert der Fligel-Rumpf-Kombination Carr
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der Gesamtauftriebsbeiwert €, geschrieben werden (vgl.

[1D:
(6)

JSH XPH
85 Iy

Cv = Cyvio2s + Ca - TFZRP -G

3
[ ;
+CyigrR ‘V—i' gk + Z Chtyei * K
=

3.3.

Das in Abschnitt 3.2 beschriebene Aerodynamikmodell
wurde mit einer Embedded Matlab Funktion in das
Simulationsmodell unter Matlab/Simulink implementiert.
Die Laufzeitmodellierung ist als Blockschaltbild in Simulink
aufgebaut worden (vgl. BILD 4) und dient der Ermittlung
der aktuell vorherrschenden Anstromsituation am Leit-
werk, welche in einem kontinuierlichen Vorgang durch den
Fligel vor t = —7 Sekunden (Laufzeit) beeinflusst worden
ist:

Laufzeitmodellierung

///////

()
rBaltau

allunterscheidung:
Wenn ein alphaft-tau)

existiert, dann wird dieses

weitergeleilet; , ansonsten
alphaittau)=alpha(t)

Variable
Time Delay

__{ Oodert
Abfrage

Existiert bereits ein alpha(t-tau)

zur aktuellen Simulationszeit t?

BILD 4. Laufzeitmodellierung des Fligelabwindes unter
Matlab/Simulink implementiert

Als Eingangsgréfien benétigt der Funktionsblock die zu
verzogernden Grofllen selbst. Diese sind der Anstellwinkel
a (r8al) bzw. der Wolbklappenausschlag nk. Weiterhin
berechnet der Block aus dem Neutralpunktabstand (rH)
vom Fligel zum Hé6henleitwerk und der aktuell vor-
liegenden Fluggeschwindigkeit (r8VA) die Laufzeit
(r8altau). Die Ubrigen Teile des Funktionsblocks dienen
der Glattung der zu verzégernden Zusténde in den ersten
Subsekunden der Simulation.

In BILD 5 wird die Funktionsweise der erstellten
Laufzeitmodellierung gezeigt. Der blaue Graph des
verzdgerten Anstellwinkels ist im stationaren Fall mit dem
griinen, aktuellen Anstellwinkel des Fligels deckungs-
gleich. Verlasst der Anstellwinkel diese Referenzlage (hier
+1°), so bleibt der verzégerte Anstellwinkel innerhalb der
Totzeit v davon unbeeinflusst. Erst danach erfolgt eine
Wiedergabe des unverzdgerten Anstellwinkelverlaufs
&quivalent zu einer Phasenverschiebung. Es ist deutlich
zu erkennen, dass in Bereichen steiler Flanken die
grofdten Abweichungen vorliegen, wadhrend die Kurven-
verlaufe bei konstanten Anstellwinkeln stets nach der
Totzeit t wieder identisch sind.
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BILD 5. Verldufe des unverzégerten und des verzbgerten
Anstellwinkels zur Uberpriifung des erstellten Funktions-
Blocks fir die entstehende Totzeit aufgrund von
Laufzeiteffekten

4. PARAMETERIDENTIFIZIERUNG

Die in Kapitel 3 aufgestellten Beiwertegleichungen sind
derart parametrisiert, dass eine ldentifizierung mit dem
Ausgangsfehlerverfahren durchfiihrbar ist. Die gezielte
Formulierung von physikalisch begriindbaren Zusammen-
héngen innerhalb des aerodynamischen Modellansatzes
beginstigt in diesem Fall einen eindeutigen und un-
korrelierten finalen Parametersatz. Im Folgenden wird das
Verfahren dargestellt, mit dem die Parameterschatzung
auf Basis dieses Ansatzes durchgefihrt worden ist.

4.1. Das Ausgangsfehler-Verfahren nach dem
Maximum-Likelihood Prinzip

Der Ablauf des Maximum-Likelihood-Prinzips ist in BILD 6
schematisch dargestellt. Grundsatzlich geht es beim
Ausgangsfehlerverfahren darum, die Residuen

(Differenzen) z(k) —y(k) aus Versuchen hervorgehender
Messgrofen z(k) und den Ausgangsgrofen y(k) des

simulierten  Systemverhaltens Uber alle diskreten
Zeitschritte k hinweg im Mittel zu minimieren:

72—y -0

Das Maximum-Likelihood-Prinzip, eine Variante des
Ausgangsfehlerverfahrens, beruht auf Wahrscheinlich-
keitsansdtzen und ist robust gegeniiber Messrauschen.
Einer der Vorziige dieses Prinzips ist, dass die Fehler der
zu bestimmenden Parameter fUr eine unendlich grofle
Stichprobe theoretisch gegen Null gehen. Die Parameter
werden bei diesem Verfahren als Ziel dahingehend

optimiert, den Ereignissen g(k)—z(k)=g die groflte

Eingange fir die Simulation M
und das Experiment

u

Dynamisches
System

Wabhrscheinlichkeit zu verleihen [6].
hen
A Systemantwort
")

Mathematisches Modell
Berechnung der Kréfte und Momente aus
den Zustanden, anschliefend Integration

X
Modellantwort

X?If{;\"ﬂ.g}'

Parameteroptimierung zur Minimierung
der Kostenfunktion J

A
J(p)=detlV)

zZ—¥

Verbleibende Residuen

BILD 6. Blockschaltbild zum Ablauf des Ausgangsfehler-
Verfahrens zur Parameterschéatzung (nach [2])

Das aufgestellte, parametrische Simulationsmodell und
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das in Teilaspekten zu imitierende reale dynamische
System werden mit denselben SteuergréRen u angeregt.
Die gemessene Systemantwort z wird mit der Modell-
antwort y in jedem Zeitschritt miteinander verglichen

(Residueﬁbildung) und durch eine Parametervariation Ap

minimiert. Da z mit einem Messrauschen beaufschlagt ist,
fuhrt eine unmittelbare Minimierung der Residuen jedoch
auf einen fehlerbehafteten Parametersatz p. Mithilfe der

Kriteriumsbildung nach dem Maximum-Likaihood-Prinzip
wird diesem Defizit entgegengewirkt .

4.2. Das Optimierungskriterium nach dem

Maximum-Likelihood-Prinzip

Das Maximum-Likelihood-Prinzip nach Fisher [3] nahert
sich dem Problem aus dem weiter oben beschriebenen
Grund mit einem statistischen Ansatz, der auf die
Formulierung eines Optimierungskriteriums in Form einer
Kostenfunktion bzw. Likelihood-Funktion J(p) fuhrt. Diese

basiert auf folgender Uberlegung [2]:

Die Wahrscheinlichkeit, dass eine vorher bestimmte
Abfolge von BeobachtergroRen (z;z,,..,zy) eines an-
geregten Systems sich bei selbiger Anregung auch aus
dessen Systemmodell ergibt, ist abhingig von den
aktuellen Modellparametern p. Die Gesamtwahrscheinlich-

keit setzt sich wiederum aus dem Produkt der Wahr-
scheinlichkeiten der Einzelereignisse zusammen:

o(dp) = »(alp) o (2lp) - (anlp)

Gleichung (8) ist bereits der allgemeinste Ausdruck fiir die
Likelihood-Funktion. Nimmt diese den Wert 1 (Maximum)
an, so ist ein Satz an Parametern gefunden, der die
Wiedergabe der Abfolge an vorgegebenen Beobachter-
groéfien durch das Systemmodell zu 100% wahrscheinlich
macht.

Die gesuchten Parameter, die zu dieser hdchstmdglichen
Wahrscheinlichkeit flihren, ergeben sich somit durch
Ldsen der ersten Ableitung der Likelihood-Funktion nach
dem Parametervektor p:

)

o0(elp
%

(8)

©)

o

Das Maximume-Likelihood-Prinzip geht von einem normal-
verteilten Messrauschen aus, so dass die dazugehdrige
Wahrscheinlichkeitsverteilung einen exponentiellen Cha-
rakter hat:

p(z) =

Da Gleichung (10) auch logarithmiert denselben optimalen
Satz an Parametern liefert, der mathematische Umgang
sich dadurch jedoch erheblich vereinfacht, wird hieraus:

1

(z-m)?

2:02

(10) V2o TExp [

Der Ausdruck (11) muss schlieRlich durch Anwenden der
Annahme, nach der das Messrauschen ein normal-
verteiltes weilRes Rauschen ist, ausgeschrieben werden.
Hierfir sind einige Umformungen notwendig, woflr an
dieser Stelle auf die Literatur [2] verwiesen wird. Es ergibt
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sich aus Gleichung (8) die negative, logarithmierte
Likelihood-Funktion, die flir eine Parameterschatzung zu
minimieren ist:

1 (p¥) = 5 [200 — yo] ¥ 200 -
Z(k)] + —gln [det(g)] + _’\%_1_)_1_ In(2m)

(12)

N beschreibt die Gréfle des Datensatzes, der abhangig
von der Manoverldnge schwankt. n, steht fiir die Anzahl
der Beobachtergrofien (Dimension des Ausgangsgrofen-
vektors y). Die Messfehler-Kovarianzmatrix V enthalt auf

ihrer Hauptdiagonalen die Varianzen der Messfehler
z(k) —y(k) einer Messreihe fur jedes verwendete

Optimierungskriterium. Im Falle der Langsbewegung der
STEMME S6 sind dies: Der Anstellwinkel «, die
Fluggeschwindigkeit V,, die Nickrate ¢q, und der
Nickwinkel ©. Die Varianzen ebenso wie die Parameter
sind unbekannt und missen demanch mit identifiziert
werden. Es ergibt sich ein zweistufiger Schatzvorgang, der
sich wie folgt darstelit:

Zun&chst wird das Kostenfunktional aus Gl. 12 partiell
nach der Messfehler-Kovarianzmatrix V abgeleitet, zur

Minimumsuche zu Null gesetzt und nach_z umgestellt. Fir

den aktuellen Parametersatz des lterationsschrittes ist die
Kovarianzmatrix geschétzt und kann wiederum in die
Likelihood-Funktion (GI. 12) zur Suche eines verbesserten
Parametervektors p, wie in Gleichung (11) beschrieben,

eingesetzt werden.

Da sowohl die Anzahl der Beobachtergréfien n,, als auch
die Anzahl der Datenpunkte N konstante Werte wahrend
der gesamten Parameterschatzung annehmen, sind der
erste und der letzte Term auf der rechten Seite von
Gleichung (12) bei der Minimumsuche irrelevant. Somit
verbleibt als Kostenfunktion lediglich der Term, der die
Messfehler-Kovarianzmatrix enthélt. Im Sinne einer Para-
meterschétzung ist demnach ausschlief3lich der Ausdruck

13)  J(p)= det(V)

in jedem lterationsschritt zu berechnen und durch
geeignete Variationen des Parametervektors p zu mini-

mieren (vgl. dazu BILD 6).

Hierzu ist ein nichtlineares Optimierungsverfahren anzu-
wenden. Bei der Auswahl des Optimierers ist darauf zu
achten, dass mit diesem eine globale Konvergenz der
Kostenfunktion erreicht werden kann.

4.3.

Folgende Voraussetzungen sollte ein Optimierungs-
algorithmus zur Minimierung der Maximum-Likelihood-
Funktion erfiillen:

Er muss auf multimodale Kostenfunktionale
anwendbar sein. Diese enthalten neben dem
globalen Optimum noch mindestens ein Neben-

Verwendete Optimierungsalgorithmen

optimum.

- Er muss Uber eine ausreichende Robustheit
gegenlber ungenauen Startparametern ver-
figen.

Fur die hier vorliegende Anwendung kam sowohl ein
direkter, als auch ein Gradienten basierter Optimierungs-
algorithmus zum Einsatz.
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4.3.1.

Das Simplex-Verfahren von Nelder und Mead [2] zahlt zu
den direkten Optimierungsalgorithmen, auch Hillclimbing-
/Downhill-Suchalgorithmen genannt. Fir die Optimierung
der Kostenfunktion wird in jedem lterationsschritt lediglich
der aktuelle Wert der Funktion selbst benétigt. Gradienten-

Das Simplex-Verfahren

informationen, die etwas (ber die Topologie des
Kostenfunktionals verraten, bleiben hierbei unbertick-
sichtigt. Dem Nachteil einer kleinen Konvergenz-

geschwindigkeit steht die ausgeprédgte Robustheit dieses
Verfahrens gegeniber schlechten Startparametern und
einer unstetigen und verrauschten Topologie des Kosten-
funktionals gegenuber. Das Simplex-Suchverfahren
kommt in dieser Untersuchung fur die globale Suche zum
Einsatz.

4.3.2. Die Sequenzielle Quadratische Program-
mierung (SQP)

Die Sequentielle Quadratische Programmierung (SQP)
zdhlt zu den Gradienten basierten Verfahren vom Quasi-
Newton-Typ und ist in der Literatur ebenfalls unter dem

Begriff Lagrange-Newton-Verfahren zu finden. Zum
Lokalisieren des Minimums nach Richtung und
Schrittweite werden somit Steigungs- (Term 1) und

Krimmungsinformationen (Term 2) der als Taylorreihe 3.
Ordnung entwickelten Funktion J verwendet (siehe Gl. 14
und 15).

aj(p) 1 aj*(p)
4 J(p+ap)=J(p)ln +2p I T3P Ipdp
dj(p) _ 4@ TdF®, o7
8 5 lew =% wt Y =l
Term 1 Term 2

Der Index i ist hier der lterationsschritt, p; entsprechend
der aktuelle und p;,; der verbesserten Parametervektor

der darauffolgenden lteration. Das Verfahren konvergiert
sehr schnell, Uberwindet jedoch keine Nebenminima und
ist somit fir eine globale Suche ungeeignet.

5. PARAMETERIDENTIFIZIERUNG
9.1,

Die richtige Mandverauswahl ist bei einer System-
identifikation von essentieller Bedeutung. Hierdurch wird
malfigeblich die Genauigkeit und der Gultigkeitsbereich
des Modells bestimmt. Der Informationsgehalt der Ma-
ndver, im statistischen Sinne die ,Stichprobe” des realen
Systems, muss auf den spateren Einsatzzweck abge-
stimmt sein. Fur eine Bden-vorsteuerung kommt es auf
eine genaue Modellierung der Dynamik im Frequenz-
bereich der Anstellwinkel-schwingung, eine gute Wieder-
gabe der Wirksamkeiten des Hohenruders und der Wélb-
klappen, sowie auf eine prézise Abbildung der aufgeldsten
Polare im linearen Bereich an. Nach diesen Pramissen
wurden drei Mandver fur die Identifizierung ausgewahit:

s

Manoverauswahl

Anstellwinkelschwingungs-Mandver mit einer 3-2-
1-1 Anregung durch eine Héhenrudereingabe

2. Direct-Lift-Control(DLC)-Klappenmand&ver mit
einem  Frequenz-Sweep als Wolbklappen-
steuereingabe

3. Woéolbklappenmanéver, langsames Fahren der

DLC-Klappen von bei konstanter Geschwindigkeit
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52.

Zunachst wird mit dem Simplex-Verfahren global gesucht,
um schlieBlich flir die Feinsuche auf die Sequentielle
Quadratische Programmierung auszuweichen, mit dem
Ziel, die Konvergenzgeschwindigkeit in der Nahe des
Optimums zu steigern. Als Zustandsgréf3en (Objectives)
fur die Kriteriumsbildung wurden in der Léngsbewegung
die Fluggeschwindigkeit, der Anstellwinkel, der Langslage-
winkel und die Nickrate verwendet. Es wurden alle in
Abschnitt 5.1 genannten Manéver (Cases) simultan und
gleichrangig optimiert. Die Identifikation wurde somit als
Multi-Case-Multi-Objective-Optimierung durchgefiihrt, wo-
bei insgesamt 18 aerodynamische Parameter bestimmt
wurden.

5.3.

Die Zeitverlaufe der Zustandsgréften bei der Optimierung
werden exemplarisch nur anhand des Anstellwinkel-
Manovers gezeigt. Fir die vollstandige Dokumentation der
Ergebnisse wird auf die gleichnamige Diplomarbeit [5]
verwiesen.

Das folgende Bild zeigt die Verlaufe der verwendeten
Zustandsgréfen im Vorfeld der  Optimierung:

[ ArstelivinkeFanover 0. Schritt Startwerte | | — Flugverstch ]
== itt Startparameter!

Strategie der Parameterschitzung

Ergebnisse

el

XIS

BILD 7. Vergleich der Zustande des Flugversuchs mit den
Simulations-Zusténden bei nichtoptimierten Startwerten

Wie BILD 7 zeigt, ergeben die gewahlten Startparameter
im Simulationszeitraum keine Singularitdten, wie es bei
sehr weit entfernt gewahlten Parametern der Fall ist. Die
auftretenden Residuen sind aber schon wenige Sekunden
nach Simulationsbeginn betréchtlich.

5:3.1.

Bild 8 zeigt den Verlauf der Zustdnde nach dem ersten
Schritt der Optimierung mit dem Gradienten freien
Simplex-Suchalgorithmus. Besonders innerhalb der ersten
drei Sekunden im Bereich der Anregung und kurz danach
findet eine deutlich bessere Approximation der Dynamik
des Flugzeugs statt:

1. Schritt der Optimierung: Simplex
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1. Schritt:

= 2P
: 0. Scivitt Startwert
e soehint Siplex;

EJ

4
tfs]

erl

BILD 8. Vergleich der Zusténde des Flugversuchs mit den
Simulations-Zustdnden nach dem ersten Schritt der
Optimierung mit dem Simplex-Algorithmus

5.3.2. 2. Schritt der Optimierung SQP

Nachdem der Optimierer in eine lokale Suche uber-
geblendet hat, wurde der Suchvorgang abgeschlossen
und Gradienten basiert mit dem SQP-Algorithmus fort-
gefahren. Bild 9 zeigt die Zeitverlaufe der Zustande nach
dem zweiten und finalen Schritt der Optimierung:

’ [—Fig + |
} ----- 1. Schritt Simplex|
(=2 SchittsQP_ |

sver 2. Schvitt: SQP:

ql'’s]

e

BILD 9. Vergleich der Zustéande des Flugversuchs mit den
Simulations-Zusténden nach dem finalen Schritt der
Optimierung mit dem SQP-Algorithmus

6. AUSWERTUNG UND VALIDIERUNG

An eine vollstdndige Parameteridentifizierung schlieRt sich
stets eine Bewertung der erzielten Ergebnisse an. Diese
steht in dieser Untersuchung auf drei Saulen: Die
statistische Auswertung der Ergebnisse trifft eine Aussage
Uber Eindeutigkeiten und Genauigkeiten der gefundenen
Parameter, die Plausibilitdtsprifung beinhaltet eine physi-
kalische Interpretation und einen empirischen Vergleich
mit &hnlichen Systemen oder weiteren Informationsquellen
Uber das System (z.B. Pilotenbeobachtungen),
Validierungsexperimente lassen eine Aussage Uber die
Generalisierbarkeit der gefundenen Lésung zu.

Die statistische Auswertung wurde anhand der Fisher-
Informationsmatrix durchgefihrt, zu deren Bildung die
Auswirkungen infinitesimaler Variationen der Eintrége des
Parametervektors um den gefundenen Lé&sungsvektor
untersucht werden. Daraus gehen die Standard-
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abweichungen und Korrelationen der Parameter hervor.
TAB 1 enthalt die Standardabweichungen der Parameter
nach dem letzten Schritt der Optimierung, die als
Indikatoren fir die ldentifizierbarkeit herangezogen wer-
den kénnen. Kleine Standardabweichungen ergeben sich
generell bei einem Stichprobenumfang mit groftem
Informationsgehalt und speziell fiir Parameter, die einen
besonders signifikanten Einfluss auf das dynamische
Verhalten des betrachteten Systems auslben. Terme
héherer Ordnung, wie z.B. der kubische Anteil Cap, 5 sind
oftmals schlecht identifizierbar. Auf der anderen Seite
steht den ungenau zu bestimmenden Parametern hoherer
Ordnung jedoch ein geringerer Einfluss auf die
Gesamtglite des Modells gegeniiber, da die héheren
Potenzen der entsprechenden Variablen (Sofern gilt
|Betrag der  Zustandsgrofle|<1) sich auf das
Systemverhalten nur wenig auswirken.

Aufgrund der Leitwerkshochlage ist die Beeinflussung der
Leitwerksumstréomung durch das Abwindfeld des
Tragflligels nur wenig ausgeprégt. Dies zeigt die

Identifizierung des Abwindwinkelgradienten aEH/aa mit

einem gefundenen Wert von 0,182. Die Topologie des
Kostenfunktionals ist an der Stelle des identifizierten
Parametervektors in  Richtung des Abwindwinkel-
gradienten bildlich gesprochen sehr eben, so dass kleine
Variationen sich nur wenig auf den Funktionswert J(6)
auswirken. Als Folge ergibt sich die relativ groRe
Standardabweichung von iber 8%. Uber den Héhen-
leitwerksauftriebsanstieg €.y werden sowohl statische als
auch dynamische Anteile des Hohenleitwerks am Kraft-
und Momentenhaushalt des Flugzeugs formuliert (s. GI.
3). Es besteht seitens C,.y somit ein pragender Einfluss
auf  das Kostenfunktional,  womit  eine gute
Identifizierbarkeit einhergeht (vgl. TAB 1).

Identifizierter Parameter Standardabweichung

[%]
Cao 04
CaaFr 1,3
CAuH 1 ,2
Cang1/2/3 1,6/9,5/13,9
ai}{/ 8,2
5 da -
£y ’
/aﬂK
9Can / 1,0
an
Cwo 3,6
Oswaldfaktor e 11,6
Cwnea /2 8,5/1,4
Cymozs = Cu(a = 0) 4,2
Cring1/2/3 4,1/4,0/20,8
Crgrr 6,7
TAB 1. Standardabweichungen der identifizierten
Parameter

Fir die Plausibilitdtsprifung wurden Polaren erstellt und
ausgewertet, Langsstabilitdtsuntersuchungen durchgefihrt
sowie der Wolbklappeneinfluss festgestellt. Aus dem
Momentenverlauf, der ebenfalls aus den Parametern
errechnet wurde, konnte die Trimmgeschwindigkeit bei
freiem H6henruder im Horizontalflug bestimmt und mit von
den Identifizierungsfligen unabhéngigen Flugversuchen
abgeglichen werden (s. [5]).

Die Validierungsexperimente bestatigten Uberdies die
Gute des gefundenen Parametersatzes. Ein ebenfalls von
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den ldentifizierungsfligen unabhéngig aufgenommenes
Anstellwinkelmandver sowie ein Ausschussmandver be-
legen die Ubertragbarkeit des aufgestellten Aerodynamik-
modells. BILD 10 zeigt dies exemplarisch anhand des
Anstellwinkelmandvers:

,‘ — Validierungs-Flugversuch
| —Identifizierte 2-Punkt-Aerodynamik

V/\ [mys]

Fq—

BILD 10. Zeitschriebe der Zustédnde von Experiment und
Simulation eines Anstellwinkelmandvers als Validierungs-
Flugversuch fur das identifizierte Aerodynamikmodell

Die folgende Tabelle (TAB 2) quantifiziert die auftretenden
Residuen des Anstellwinkel-Validierungsmanévers. Die
Abweichungen der Zustandsgrofenverlaufe zwischen

dem Flugversuch und der Simulation bewegen sich in
deren GréRenordnung im Bereich der Messgenauigkeit
der verwendeten Sensorik, womit die Validierung das
aufgestellte Modell mit dem gefundenen Parametersatz in
seiner GUltigkeit bestatigt.

ZustandsgroBe Maximale Mittlere
Abweichung Abweichung
a 0,7° 0,2°
Va 0,4m/s 0,1m/s
q 2,9°/s 0,4°/s
6 1,5° 0,7°

TAB 2. Maximale und mittlere Residuen bei der
Validierung des Aerodynamikmodells anhand des
Anstellwinkelschwingungsmandvers

7. RESUMEE

In dieser Arbeit wurde die Identifizierung einer para-
metrischen 2-Punkt-Aerodynamik mit dem Ausgangs-
fehlerverfahren durchgefihrt. Zu diesem Zweck wurden
Flugversuchsdaten mit den entsprechenden Zusténden
aus einem Simulationsmodell des Motorsegelflugzeugs
STEMME S6 abgeglichen und daraus die entsprechenden
Modellparameter bestimmt. Das erstellte 2-Punkt-Aero-
dynamikmodell wurde entwickelt, um den Anforderungen
einer Boenvorsteuerung gerecht zu werden. Mit der 2-
Punkt-Aerodynamik werden Laufzeiteffekte des vom
Flugel induzierten Abwindfeldes auf das Hohenleitwerk
direkt mit modelliert. Als Stellglieder wurden sowohl das
Hohenruder als auch die Wélbklappen mit Direct-Lift-
Control(DLC)-Fahigkeiten in ihrer Wirksamkeit bestimmt.
Die Maximum-Likelihood-Methode berlcksichtigt aufgrund
ihres stochastischen Ansatzes Messrauschen der Sen-
sorik. Prozessrauschen, welches durch Windeinflisse
hervorgerufen werden kann, fiihrt ohne Gegenmalfd-
nahmen zu fehlerhaften Parametern. Im Rahmen dieser
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Untersuchung  sollten  aerodynamische  Parameter-
identifikationen auch aus Flugversuchsdaten unter in-
stationdrem Windeinfluss vorgenommen werden. Hierflr
wurde die Simulation durch einen Eingang flir eine dyna-
mische Atmosphare erweitert. Die durch die Flugbahn-
rekonstruktion ermittelten Windkomponenten konnten so
bei der Bestimmung der Parameter mit einbezogen
werden.

Das Simulationsmodell zeigt mit der identifizierten 2-
Punkt-Aerodynamik eine sehr gute Abbildung des
dynamischen Verhaltens der STEMME S6. Die Aus-
wertung und Validierung des Modells belegen die gute
Identifizierbarkeit der Parameter des gemachten An-
satzes. Um eine Bestimmung der nur schwer zu quanti-
fizierenden Fehler des instationdren Windes aus der
Flugbahnrekonstruktion zu vermeiden, kommt in einem
nachsten Schritt flr die ldentifizierung auch die Filter-
fehlermethode in Frage. Diese verflgt nach [2] neben der
Berticksichtigung von Messrauschen Uber eine Mdglich-
keit, vorhandenes Prozessrauschen (z.B. Turbulenz)
anhand eines geeigneten Modellansatzes in einem Vor-
gang mit zu identifizieren. Zur Lésung der daraus
hervorgehenden stochastischen Differentialgleichungen
bietet sich ein Extended Kalman Filter als Zustands-
schétzer an.
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