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Zusammenfassung

Ziel der vorliegenden Arbeit ist die aktive Dampfung von Tollmien-Schlichting Instabilitdten im Flugversuch.
Die Flugversuche wurden mit einem Segelflugzeug vom Typ Grob G103 Twin Il bei einer Reynoldszahl von
1.8 - 10° bis 2.0 - 10° durchgefiihrt. Fir den Einbau der erforderlichen Sensorik und Aktuatorik stand ein
Messhandschuh zur Verfiigung, der auf die Tragflache des Flugzeuges geschoben wurde. Zur Erfassung
der natirlichen TS-Instabilitditen kamen Oberflachenhitzdrédhte zum Einsatz. Um aktive Gegenstérungen in
die Grenzschicht einzukoppeln, wurde ein Membranaktuator eingesetzt.

Ein weiterer Schwerpunkt der Arbeit lag in der Integration eines digitalen Signalprozessors in das Gesamt-
messsystem. Die auf dem Prozessor implementierten Regelalgorithmen zur aktiven Dampfung wurden im
Zuge von Voruntersuchungen am Grenzschichtkanal des ILR fir den Flugversuch angepasst und optimiert.
Bei ersten Flugmessungen konnte das Gesamtmesssystem erfolgreich getestet sowie die Dampfung von
natdrlichen Tollmien-Schlichting Instabilitdten erzielt werden.

Nomenklatur

f Frequenz

Re Reynoldszahl

t Zeit

Us Anstrémgeschwindigkeit
U Spannung

x/c normierte Fligeltiefe

z Spannweitenkoordinate
AWC Active Wave Control
DSP Digitaler Signal Prozessor
FIR Finite Impulse Response
FIR1 Regelstrecke

FIR2 Fehlerstrecke

FS Fehlersensor

LMS Least Mean Square
RMS Root Mean Square
RS Referenzsensor

TS Tollmien-Schlichting

1. EINLEITUNG

Ein wesentliches Ziel in der Flugzeugaerodynamik
besteht in der Verringerung des Reibungswider-
standes. Eine solche Reduktion kann z.B. durch die

Verzégerung des laminar-turbulenten Umschlages
an den Tragfligeln erreicht werden. Bei den Metho-
den zur Verldngerung der laminaren Lauflange wird
zwischen passiven und aktiven Verfahren unter-
schieden. Eine passive Methode ist die Formgebung
von Laminarprofilen, welche bei modernen Segel-
flugzeugen angewandt wird.

In der vorliegenden Arbeit wurde eine aktive Metho-
de eingesetzt. Diese zielt auf die direkte Dampfung
der Grenzschichtinstabilitaten ab. Bei diesen Verfah-
ren werden kontrollierte Gegenstérungen in die
Grenzschicht eingekoppelt, so dass die natirlichen
Stoérungen gedampft werden [3].

Referenz- Aktuator Fehler-
sensor sensor

DSP
LMS- adaptives FIR-Filter

BILD 1. Prinzip der aktiven Dampfung nach [1]
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Die Methode der Active Wave Control (AWC) wurde
bereits in Windkanalversuchen erfolgreich ange-
wandt [1,3,4]. Dabei wurden die fur die Transition
eines ungepfeilten Profils verantwortlichen Tollmien-
Schlichting Instabilitdten im frihen linearen Entwick-
lungsstadium durch die Superposition mit einer Ge-
genwelle um bis zu 96 Prozent gedampft.

Um eine effektive Dampfung gewéhrleisten zu kon-
nen, wird die Gegenwelle mittels einer leistungsfahi-
gen Regelung kontinuierlich angepasst. Dies kann
mit einem adaptiven Regelalgorithmus realisiert
werden. Aufgabe des Regelalgorithmus ist es, das
Aktuatorsignal so anzupassen, dass die Stérungen
des Fehlersignals minimiert werden. Als Eingangs-
signal fur die Regelung dient ein stromauf des Aktu-
ators positionierter Referenzsensor. Dieser Regelal-
gorithmus wird als ,feedforward control“ bezeichnet
und findet sowohl in der aktiven Schalldampfung [2]
als auch in der aktiven Schwingungstechnik seit
langerem seine Anwendung.

2. VERSUCHSAUFBAU
2.1. Versuchstrager

Die Durchfihrung der Flugversuche erfolgte mit
einem zweisitzigen Segelflugzeug des Typs Grob
G103 Twin Il. Ein fur diese Flugversuche entworfe-
ner Versuchshandschuh wurde auf den Fligel ge-
schoben, Bild 2.

BILD 2. Segelflugzeug mit aufgeschobenem Ver-
suchshandschuh

Der Handschuh umschlie3t das Tragfligelprofil voll-
standig und kann mit einer Breite von 1.2m zwi-
schen den Steuerklappen fixiert werden. Der Hand-
schuh ist mit einem austauschbaren Messeinsatz
versehen, welcher mit unterschiedlicher Sensorik
und Aktuatorik ausgestattet werden kann. Der Mess-
einsatz hat eine Breite von 600mm und eine Tiefe
von ca. 950mm. Er sitzt mittig im Handschuhprofil
und umspannt die Fligelnase, um keine Stérungen
im Nasenbereich zu erzeugen.
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BILD 3. Versuchshandschuh mit Messeinsatz

Das fir die Messungen erforderliche Sensorarray,
bestehend aus einer Leiterplatte, wurde oberfla-
chenbiindig in die Profilkontur des Messeinsatzes
integriert. Die Aktuatorposition wurde mithilfe der
Untersuchungen zur Bestimmung der Transitionsla-
gen am Versuchshandschuh fiir unterschiedliche
Fluggeschwindigkeiten festgelegt [6]. Das Bild 4
zeigt den Anfachungsverlauf der Stérungen Uber
den Versuchshandschuh. Es ist zu erkennen, dass
im Bereich von x/c=0.45 — 0.50 ein linearer Anstieg
der Stdérungen fir ein relativ groftes Geschwindig-
keitsfenster vorliegt. Aus diesem Grund wurde die
Aktuatorposition bei x/c=0.47 festgelegt.
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BILD 4. RMS-Werte fir verschiedene Flugge-
schwindigkeiten tber den Versuchshandschuh [6]

Neben der Sensorik und Aktuatorik kam eine Stoér-
quelle bei x/c=0.2 zum Einsatz, welche zur Anpas-
sung des Regelalgorithmus eingesetzt wurde.

2.2. Sensorik

Fiar die aktive Dampfung der Tollmien-Schlichting
Instabilitdten missen sehr kleine Geschwindigkeits-
schwankungen in der Grenzschicht gemessen wer-
den, da eine wirkungsvolle Beeinflussung der Stro-
mung nur in einem friihen linearen Anfachungssta-
dium der Instabilitdten mdglich ist. Aufgrund dieser
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sehr geringen GréRenordnungen der Schwan-
kungsanteile werden hohe Anforderungen an das
Auflésungsverhalten der Sensoren gestellt. Aus
diesem Grund wurden Oberflachenhitzdrahte ver-
wendet [5].
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BILD 5. Prinzipskizze des Oberfldchenhitzdrahtes

Diese Oberflachenhitzdréahte zeichnen sich durch
ein hohes Signal-Rauschverhéltnis aus und fuhren
so zu einer guten Signalkohdrenz zwischen Refe-
renzsensor und Fehlersensor. Das Messverfahren
des Oberflachenhitzdrahtes basiert wie die Hitz-
drahtanemometrie auf der konvektiven Wé&rmeab-
gabe eines dinnen, elektrisch beheizten Drahtes an
seine Umgebung. Im Falle des angewandten Ober-
flachenhitzdrahtes ist dieser auf der Oberflache der
Leiterplatte mittels eines PunktschweilRverfahrens
mechanisch und elektrisch befestigt, Bild 5. Der
Hitzdraht besteht aus einem platinbeschichteten
Wolframdraht mit einem Durchmesser von 5um. Die
Potentialtrennung (Cavity) fur den Hitzdraht wurde
mit der Fotoatztechnik ausgefihrt.
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BILD 6. Anordnung der Sensoren bezogen auf die
Flugeltiefe

Das fiir diesen Versuch benutzte Sensorarray be-
steht aus finf Reihen mit sechs spannweitig ange-
ordneten Referenzsensoren sowie vier Reihen mit
sechs spannweitigen Fehlersensoren, Bild 6. Die
Anzahl der Sensorreihen wurde gréRer gewahlt, um
eine Variation der Sensoren fir die adaptive Rege-
lung zu erhalten. Die Referenzsensorabsténde in
Strdmungsrichtung wurden vor dem Aktuator so
klein wie mdglich gewahlt, um eine mdglichst opti-
male Position hinsichtlich auftretender Rickkopp-
lungseffekte bzw. eines minimalen Abstandes zum
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Aktuator zu gewahrleisten. Zwischen den ersten drei
Referenzsensorreihen wurde ein Abstand von 7mm
gewahlt. Alle weiteren Abstédnde zwischen den Sen-
soren in Strdmungsrichtung betragen 10mm. Der
spannweitige Abstand von 31mm ergab sich durch
die Breite der Einzelaktuatoren.

2.3. Aktuatorik

Zur aktiven Beeinflussung des Grenzschicht-
umschlages werden wandbindige Aktuatoren ein-
gesetzt. Sie koppeln gezielt kinstliche Gegensto-
rungen in die transitionale Grenzschicht ein und
kénnen so die Anfachung ddmpfen und dadurch die
Transitionslage stromab verschieben. Im Wesentli-
chen haben sich zwei verschiedene Bauformen von
Aktuatoren herauskristallisiert, und zwar der Schlitz-
aktuator und der Membranaktuator. Das Wirkungs-
prinzip des Schlitzaktuators besteht im wandnorma-
len Ausblasen bzw. Ansaugen der Luft in die Grenz-
schicht. Beim Membranaktuator wird eine schmale
Membran in Schwingung versetzt und erzeugt so
eine stehende Welle. Neben diesen beiden Aktua-
torprinzipien werden in jungster Zeit auch Versuche
mit Plasmaaktuatoren durchgefiihrt [7].
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BILD 7. Explosionzeichnung des Membranaktuators

In dieser Arbeit erfolgte die Einkopplung der be-
rechneten Gegenwelle in die Strémung mit einem
Membranaktuator, da dieser aufgrund seiner beid-
seitigen Einspannung der Membran weniger Ne-
benwellenanteile erzeugt als ein Schlitzaktuator. Im
Bild 7 ist der Aufbau des verwendeten Aktuators
dargestellt. Als Aktuatoren dienen Lautsprecher,
welche Uber einen schmalen GFK-StéRel mit der
Membran verbunden sind. Die Schlitzbreite betragt
4mm.

Ein wichtiger Entwurfsparameter ist die Bauhdhe
des Aktuatorsystems, da diese im Flugversuch
durch den Versuchshandschuh an der Einbaupositi-
on des Aktuators auf 25mm begrenzt ist. Neben den
geometrischen Abmessungen lag ein Hauptaugen-
merk auf die Reduzierung der schwingenden Mas-
sen und der damit verbundenen Verringerung der
Ansprechzeit. Dies konnte durch eine Verkleinerung
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des Abstandes zwischen Lautsprecher und Mem-
bran einerseits und einer Gewichtsreduktion der
schwingenden Massen (z.B. StéRels) anderseits
erreicht werden.

Die Eigenschaften des Membranaktuators wurden
mit einem Laservibrometer untersucht. Neben der
Resonanzfrequenz (890Hz), dem Amplitudenverlauf
Uber den Aktuatorschlitz sowie der Interaktion der
Lautsprecher miteinander erfolgte auch eine Unter-
suchung des Phasenganges.

Phase [°]
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f[Hz]

BILD 8. Gemittelter Phasengang des Aktuators

Der spektrale Phasenverlauf gibt Aufschluss Uber
die Ansprechzeit des Aktuators auf ein Eingangs-
signal. In Bild 7 ist der Phasengang dargestellt. Es
ist zu erkennen, dass im Frequenzbereich von
400Hz bis 750Hz ein etwa linearer Verlauf vorliegt.
Aus dem Anstieg kann auf die Ansprechzeit des
Aktuators geschlossen werden, siehe Gleichung (1).

Aus dem Gradienten A ® /A f = 0.059 ergibt sich

eine Ansprechzeit von 0.16ms. Ab einer Frequenz
von 800Hz vergrofert sich der Gradient sehr stark,
d.h. dass in diesem Frequenzband bis zur Reso-
nanzfrequenz des Aktuators die Ansprechzeit an-
steigt. Der Aktuator reagiert trager.
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2.4. Regelung

Grundlage fur die aktive Dampfung von Tollmien-
Schlichting Instabilitdten ist der Ansatz, eine pha-
senversetzte Gegenstérung mit gleicher Amplitude
in die Grenzschicht einzukoppeln, um das Stérsignal
zu reduzieren.

Grundsétzlich wird bei diesem Ansatz der konvekti-
ve Charakter der Instabilitdten ausgenutzt. Aufgrund
dieser Eigenschaft kann mit einem Aktuator eine
Gegenwelle aus dem Referenzsignal x(k) generiert
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werden, da dieses Signal alle erforderlichen ,Infor-
mationen® der stromab laufenden Instabilitdten ent-
hélt. Aus konstruktiven Griinden sowie aus Griinden
des Ansprechverhaltens des Aktuators kénnen der
Referenzsensor und der Aktuator nicht an gleicher
Fligeltiefe positioniert werden. Die Strecke zwi-
schen beiden Komponenten, die sogenannte Regel-
strecke, wird mithilfe einer adaptiven Ubertragungs-
funktion nachmodelliert. Diese Aufgabe lbernimmt
ein FIR-Filter. Es ist in der Lage, die Anfachung der
linearen TS-Instabilitdten sehr gut nachzubilden. Die
Adaption der Filterkoeffizienten w;i(k) wird mit einem
LMS-Algorithmus (LMS — Least Mean Square) reali-
siert. Bei diesem Algorithmus handelt es sich um ein
Gradientenabstiegsverfahren, bei dem die Filterko-
effizienten so lange angeglichen werden, bis die
Stérungen am Fehlersensor e(k) minimiert sind. Die
Strecke zwischen Aktuator und Fehlersensor wird
Fehlerstrecke genannt. Die Nachmodellierung die-
ser Strecke wird wiederum mit einem FIR-Filter rea-
lisiert. Die Filterkoeffizienten der Fehlerstrecke wer-
den in einer Vortrainingsphase, in der Regelungs-
technik Systemidentifikation genannt, mithilfe des
LMS-Verfahrens bestimmt.
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BILD 9. Prinzip des angewandten filtered-x-LMS
Algorithmus

Das Prinzip der angewandten Regelung ist in Bild 9
dargestellt. Die Stérungen werden stromab vom
Referenzsensor aufgenommen und dienen als Ein-
gangssignal des FIR-Filters. Mithilfe des Filters wird
ein Aktuatorsignal generiert, welches phasengleich
zum Referenzsignal ist. Um eine Dampfung der
Stérungen zu erreichen, muss die durch den Aktua-
tor erzeugte Stoérwelle einen Phasenversatz von 1
aufweisen. Aus diesem Grund wird das Filteraus-
gangssignal mit dem Faktor —1 multipliziert. Dieser
Vorgang der Einkopplung und der ,Subtraktion“ des
Aktuatorsignales y(k) entspricht in Bild 8 der Ermitt-
lung des Fehlersignals e(k)=d(k)-y(k). Um eine er-
folgreiche Adaption zu erreichen, wird das fir den
Adaptionsprozess erforderliche Referenzsignal mit
der voridentifizierten Fehlerstrecke gefiltert, filtered-
x-LMS-Algorithmus [8].

Fur die praktische Umsetzung der Regelung kam
ein digitaler Signalprozessor (DSP) DS 1103 der
Firma dSpace zum Einsatz. Der Prozessor hat 16
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analoge Eingénge mit einer Summenabtastrate von
1MHz und 8 analogen Ausgénge. Die analogen
Aus- und Eingange besitzen eine Auflésung von 16
bit. Die Rechenleistung dieses DSP ermdglicht eine
Online- Adaption des Aktuators bei relativ hohen
Abtastraten.

3. ERGEBNISSE
3.1. Windkanaluntersuchungen

Zur schrittweisen Anpassung der Reglung fiir den
Flugversuch wurden zunachst Windkanalversuche
am Grenzschichtkanal des ILR der TU Berlin
durchgefiihrt. Die  Stromungsgeschwindigkeit bei
diesen Vorversuche betrug 20.5m/s.
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BILD 10. Modell eines ungekoppelten und gekoppel-
ten Systems

Aufgrund der Komplexitat der Regelaufgabe wurde
in dieser Arbeit nicht direkt mit der Dampfung natir-
licher TS-Wellen begonnen. Der erste Entwurf des
Regelalgorithmus wurde vielmehr mit einer kontrol-
liert eingebrachten Stérung, mithilfe einer Stérquelle
(Bild 3), in die Flugelgrenzschicht vorgenommen.
Nach der Anpassung des Regelalgorhitmus fir eine
monofrequente Stérung konnte dieser auf ein aus
vier diskreten Frequenzen generiertes Stérsignal
angewandt werden. Aufbauend auf die Auslegung
des Regelalgorithmus flr kontrolliert eingebrachte
Stérungen konnten die komplexen Reglungen fir
die aktive Dampfung der natirlichen TS- Instabilité-
ten entwickelt werden. Unter Anwendung des filte-
red-x-LMS-Algorithmus wurden ein ungekoppeltes
sowie ein gekoppeltes System erarbeitet, Bild 10.
Beim gekoppelten System wird der Einfluss der
spannweitig benachbarten Aktuatoren auf die Feh-
lersensoren mit berticksichtigt, d.h. zusétzlich zu der
Identifizierung der drei Fehlerstrecken im ungekop-
pelten Regelsystem mussen in diesem Fall (Bild 10)
weitere vier Fehlerstrecken identifiziert werden. Dies
fuhrt zu einem erhdhten Rechenaufwand, was wie-
derum die Abtastfrequenz des gesamten Messsys-

Untersuchungen zur aktiven Dampfung von...
T. Grund, |. Peltzer

tems beeinflusst. Fiir die Regelsysteme kam dabei
die Referenzsensorreihe bei x/c=0.46, diese befin-
det sich im linearen Anfachungsbereich, Bild 4, so-
wie die Fehlersensorreihe bei x/c=0.492 zum Ein-
satz.

In Bild 11 sind die Leistungsspektren des mittleren
Fehlersensors fiir die verschiedenen Regelsysteme
dargestellt. Sowohl beim ungekoppelten als auch
beim gekoppelten System ist eine Dampfung der
fundamentalen TS- Instabilititen zu erkennen. Die
héherharmonischen Frequenzen konnten aufgrund
ihrer Modenkopplung mit den harmonischen Fre-
quenzen fast vollsténdig ausgeléscht werden.
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BILD 11. Leistungsspektrum des mittleren Fehler-
sensors x/c=0.492

Auffallend ist eine Anhebung des Leistungs-
spektrums zwischen den fundamentalen und héher-
harmonischen TS-Frequenzen bei dem ungekoppel-
ten Regelsystem. Als mdogliche Ursache fir diese
Erhéhung wurde die gegenseitige Beeinflussung der
nicht gekoppelten Aktuatoren identifiziert. Dies be-
statigt sich durch die Abnahme der Amplituden fur
den gekoppelten Regelfall zwischen den fundamen-

talen und hoherharmonischen TS- Frequenzen.
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BILD 12. U'rys - Werte der spannweitigen Fehler-
sensoren (FS) x/c=0.492



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2008
DocumentID: 81355

In Bild 12 sind die Schwankungssignale (Spannun-
gen) U'rys der Fehlersensoren in Spannweitenrich-
tung dargestellt. Es ist deutlich zu erkennen, dass
der Gewinn der Ddmpfung durch den Einsatz des
gekoppelten Regelalgorithmus am mittleren Fehler-
sensor am grofdten ist, da hier der Einfluss der be-
nachbarten Aktuatoren mit bertcksichtigt wird.

3.2. Flugmessungen

Aufgrund der konstruktiv bedingten starren Festle-
gung der Aktuatorposition ist der Geschwindigkeits-
bereich, in dem eine erfolgreiche Dampfung von TS-
Wellen im Flugversuch mdglich ist, sehr gering, Bild
4. Dies ist insbesondere darauf zurtickzufiihren,
dass die Anderung der Fluggeschwindigkeit eines
Segelflugzeuges durch eine Anderung des Anstell-
winkels hervorgerufen wird.
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BILD 13. Leistungsspektren des Referenzsensors
x/c=0.454 fir verschiedene Fluggeschwindigkeiten

In den Bilder 13 und 14 sind die Leistungsspektren
eines Referenzsensors und eines Fehlersensors fir
verschiedene Fluggeschwindigkeiten dargestellt.
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BILD 14. Leistungsspektren des Fehlersensors
x/c=0.492 fir verschiedene Fluggeschwindigkeiten
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Beide Bilder zeigen eine deutliche Abhangigkeit der
Anfachung von der Fluggeschwindigkeit. In Bild 13
ist fur 21.5 m/s bereits am Referenzsensor eine
Anregung der hoéherharmonischen Frequenzen
sichtbar. Bei der Darstellung der Fehlersensorspek-
tren, Bild 14, ist fur eine Geschwindigkeit von
21.5m/s eine starke nichtlineare Stérungsanfachung
zu erkennen, welche auf einen weit fortgeschrit-
tenen Transitionsvorgang schlieflen lasst. Die Ver-
ringerung der Stérungsanfachung an den Messposi-
tionen mit zunehmender Fluggeschwindigkeit ist auf
die Anderung des Anstellwinkels zuriickzufiihren.

Bedingt durch die gréRere Strémungsgeschwindig-
keit gegeniiber den Windkanalversuchen und der
daraus resultierenden grofleren Konvektionsge-
schwindigkeit kamen zur adaptiven Regelung die
Referenzsensoren bei einer Profiltiefe von x/c=0.454
zum Einsatz, d.h. der Abstand zwischen Referenz-
sensor und Aktuator vergréRert sich von 12mm auf
19mm.

» - ohne AWC |
—e— mit AWC

L g i i i
0.45 0.46 0.47 0.48 0.49 0.5
Profiltiefe x/c
BILD 15. Anfachungsverlauf zwischen Referenz-

sensor und Fehlersensor fir den ungedédmpften und
gedampften Strémungsfall bei einer Fluggeschwin-
digkeit von 22.5m/s

Um einen besseren Vergleich zwischen natirlicher
und geddmpfter Strémung zu erhalten, wurden zur
Bestimmung gleicher  Anfachungsbedingungen,
neben der gemessenen Fluggeschwindigkeit, die
RMS-Werte der Schwankungsanteile bei gleicher
Flugeltiefe verglichen. In Bild 15 sind die U'rus-
Werte fur eine Fluggeschwindigkeit von 22.5m/s fir
die einzelnen Sensoren ohne und mit AWC darge-
stellt. Am Fehlersensor ist eine deutliche Abnahme
der Stéramplitude um ca. 45 Prozent erkennbar. Die
Werte fiir die Referenzsensoren bei x/c=0.454 und
x/c=0.46 sind fir den nattrlichen und gedampften
Fall gleich groR3, da aufgrund der gleichen Stré-
mungsbedingungen eine identische Anfachung fir
beide Messungen vorliegt.
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BILD 16. Leistungsspektrum des Referenzsensors
x/c=0.454

Die Bilder 16 und 17 zeigen den Spektralverlauf mit
und ohne Anregung fir das mittlere Sensorpaar
(RS1 - FS1, Bild 9) bei einer Fluggeschwindigkeit
von 22.5m/s. In Bild 16 ist das Leistungsspektrum
des Referenzsensors fiir den natirlichen und ge-
dampften Strémungsfall dargestellt. Es ist deutlich
eine identische Anfachung der TS-Instabilitdten zu
erkennen.
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BILD 17. Leistungsspektrum des Fehlersensors
x/c=0.492

Ein Vergleich der Spektren des Fehlersensors mit
und ohne AWC zeigt eine durchschnittliche Damp-
fung der fundamentalen TS-Frequenzen von 6dB,
wobei die Frequenzen um 800Hz nicht ged&mpft
werden. Dies ist auf den groéfReren Gradienten

A ® /A f im Bereich der Resonanzfrequenz des Ak-

tuators zurtckzufiihren, Bild 8. Die Dampfung der
fundamentalen TS- Frequenzen von 6dB entspricht
einer Reduktion der Stéramplitude um 50 Prozent.
Diese Déampfung der Stéramplitude ist in Bild 18
Uber den gleitenden RMS-Wert des Fehlersensors
ohne AWC und mit AWC dargestellt. Die héherhar-
monischen Frequenzen zwischen 1100Hz und
1600Hz werden aufgrund ihrer Modenkoppelung
fast vollstandig ausgeldscht.

dB (V,
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BILD 18. gleitender RMS-Wert des Fehlersensors
bei einer Fluggeschwindigkeit von 22.5m/s

4. ZUSAMMENFASSUNG

In der vorliegenden Arbeit wurden erste Flugversu-
che zum Einsatz der aktiven Dampfung von natir-
lichen TS- Instabilititen an einem Segelflugzeug
durchgefihrt. Der Ansatz fur die Dampfung der In-
stabilitdten beruht auf der Einkopplung einer kontrol-
lierten Gegenstdrung in die Grenzschicht, um so die
naturlichen Stérungen zu dampfen bzw. auszulé-
schen. Um diese Gegenstérungen kontrolliert einzu-
koppeln, wurde ein Sensor-Aktuator-System entwor-
fen. Die Anpassung des generierten Stérsignals
wurde mithilfe eines adaptiven Regelalgorithmus
realisiert. Dieser wurde in Windkanalversuchen fir
die Flugversuche voroptimiert.

Die Ergebnisse der Windkanalversuche zeigen,
dass durch den Einsatz eines gekoppelten Regelal-
gorithmus eine héhere Dampfung erzielt werden
kann. Allerdings erhdéhen sich die Komplexitat und
der Rechenaufwand durch die Kopplung der be-
nachbarten Aktuatoren Uber die Fehlerstrecken be-
trachtlich. Aus diesem Grund wurde fir die ersten
Flugversuche das ungekoppelte Regelsystem ver-
wendet. Die hierbei erreichte Dampfung im Fre-
quenzbereich der Tollmien-Schlichting Instabilitaten
betrug durchschnittlich 6dB. Dies entspricht einer
Reduzierung der Stéramplitude von 50 Prozent. Die
héherharmonischen Frequenzen konnten aufgrund
ihrer Modenkopplung mit den harmonischen Fre-
quenzen fast vollstédndig ausgeldscht werden.

Ein n&chster Schritt zur weiteren Verbesserung der
Flugmessungen wére der Einsatz des gekoppelten
Regelsystems. Nach einem erfolgreichen Abschluss
dieser Messungen ist der Aufbau eines stromab
kaskadierenden Sensor-Aktuator-System fiir Flug-
messungen geplant, um die laminare Lauflange
schrittweise zu vergroéf3ern.
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