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Zusammenfassung

In dieser Arbeit wird die Erweiterung eines nichtlinearen und adaptiven Flugreglers auf Basis dynamischer Inver-
sion kombiniert mit neuronalen Netzwerken um Algorithmen zur Rekonfiguration bei Ausfall eines oder mehrerer
primérer Stellglieder vorgestellt. Dabei bildet der adaptive Regelkreis durch die Verwendung neuronaler Netzwerke
in der Regelung der Rotationsdynamik die Basis zum Ausgleich von Inversionsfehlern als Ergebnis von Parameterun-
sicherheiten sowie von externen Storungen am Flugzeug. Bei dem in dieser Arbeit verwendete Lernverfahren han-
delt es sich um das Gleitzustandslernen, welches aus dem Bereich der strukturvariablen Regelung abgeleitet ist und
durch die Betrachtung des Netzwerktrainings als Regelungsprozess eine hohere Konvergenzgeschwindigkeit durch
die dynamische Berechnung der Lernrate ermdéglicht. Kommt es jedoch zum Ausfall eines oder mehrerer primirer
SteuergroBen konnen auch die neuronalen Netzwerke keinen Einfluss mehr auf die Stabilisierung des Fluggeriits
nehmen. Fiir diese Degradationsszenarien wird der Regelkreis um die Moglichkeit zur Rekonfiguration erweitert.
Dabei werden sekundére Stellglieder verwendet, um die durch den Regler kommandierten Drehmomente um die
drei Flugzeugachsen zu erzeugen. Dafiir werden der differenzielle Schub, die Rollspoiler, die Hohenleitwerktrim-
mung sowie die sogenannten Direkte-Auftriebs-Klappen verwendet. In dieser Arbeiten wird die Leistungsfihigkeit
des Regelungsansatzes fiir verschiedene Ausfallszenarien des Hohenruders untersucht. Im Anschluss werden die Er-
gebnisse einer Pilotenstudie im Flugsimulator AVES des DLR Braunschweig dazu verwendet den Sicherheitsgewinn

durch dein Einsatz des adaptiven und rekonfigurierbaren Flugreglers abzuleiten.

1 EINLEITUNG

Im Rahmen des koordinierten Forschungsprojektes Biirger-
nahes Flugzeug am Niedersdchsischen Forschungszentrum
fiir Luftfahrt (NFL) wird im Arbeitspaket Hybride Ansditze
zur Verbesserung der Eigenschaften von Flugreglern an
adaptiven Regelungskonzepten gearbeitet. Ziel der Unter-
suchungen ist die Entwicklung und abschlieBende Analyse
eines fehlertoleranten Ansatzes, bestehend aus einem mo-
dellbasierten Regelungskonzept und der Erweiterung um
lernfdhige neuronale Netzwerke, sowie Rekonfigurationsal-
gorithmen. Ein in der Literatur wohl beschriebener Ansatz
ist dabei die sogenannte Eingangs-/Ausgangslinearisierung
oder auch dynamische Inversion [1, 2]. Bei diesem Kon-
zept wird eine Zustandsriickfithrung in Kombination mit
einer Systemtransformation dazu genutzt das Eingangs-
/Ausgangsverhalten eines Systems zu linearisieren, ohne
dabei auf die Beschrinkungen lokaler Arbeitspunkte klas-
sischer Ansétze angewiesen zu sein. Dabei ist es durch die
Verwendung von Modellparametern wahrscheinlich, dass
es zu Abweichungen zwischen den angenommenen Para-
metern und der tatsdchlichen Regelstrecke kommt, so dass
es bei der Umsetzung der invertierten Systemdynamik zu
sogenannten Inversionsfehlern kommt. Aus diesem Grund
wird die universelle Approximationsfiahigkeit neuronaler
Netzwerke dafiir verwendet, sich an die entstandenen Feh-

ler anzupassen und sie auf diese Weise zu kompensieren
[3,4,5,6,7]. Neben diesen, durch Parameterunsicherheiten
erzeugten Inversionsfehlern, konnen durch den Einsatz der
adaptiven Netzwerke zusitzliche Storungen am Flugzeug,
wie beispielsweise Dynamikverdnderungen durch Schéden,
ausgeglichen werden, sofern die vorhandenen Steuerorgane
physikalisch dazu in der Lage sind, den entstandenen Stor-
krifte entgegenzuwirken [7]. Ergebnisse zu verschiedenen
Untersuchungen dieser Fragestellungen sind unter anderem
in [8, 9, 10] zu finden. Dabei wird insbesondere auf die
Erweiterung des klassischen backpropagation Algorithmus
durch Ansitze aus der strukturvariablen Regelung einge-
gangen. [11, 12, 13, 3].

Kommt es zusitzlich zu externen Stérungen und Dyna-
mikdnderungen am Flugzeug zum Ausfall einzelner oder
mehrerer Steuerorgane, konnen auch die neuronalen Netz-
werke die entstehenden Stormomente nicht ausgleichen, so
dass eine Rekonfiguration der verbliebenen Steuerorgane
notwendig wird, um das Flugzeug mandvrierfihig zu hal-
ten. Dabei werden insbesondere die sekundéren Steueror-
gane wie Spoiler, Trimmflossen und der Schub fiir die Ein-
haltung einer vorgegebenen Fluglage verwendet. Vorteil-
haft ist dabei der Aufbau des verwendeten Inversionsreg-
lers. Dieser berechnet bendtigte Momente fiir die Erzeu-
gung kommandierter Drehraten, welche in einer Steueral-
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lokationsrechnung auf die sekundéren Steuerorgane umge-
rechnet werden konnen. In dieser Arbeit werden zunichst
Simulationsergebnisse des degradierten Systems am Bei-
spiel des DLR-Versuchstriager ATTAS (Advanced Techno-
logies Testing Aircraft) gezeigt. Dabei wurde vereinfachend
davon ausgegangen, dass ein Fehler an jedem der priméren
Steuerorgane sofort erkannt und eindeutig identifiziert wer-
den kann. Fehleridentifikationsmethoden wie sie beispiels-
weise in [14] beschrieben sind, wurde somit nicht unter-
sucht. Im Anschluss an die Simulationen werden die Er-
gebnisse einer Pilotenstudie auf dem Bewegungssimulator
AVES (Air VEhicle Simulator) des DLRs dargestellt [15].
Dabei war es die Aufgabe der Piloten auf plotzlich ein-
tretende Defekte der primdren Steuerflichen zu reagieren
und das Flugzeug in eine stabile Lage zuriickzufiihren. Die
Steuereingaben der Piloten und die resultierenden Flugbah-
nen werden mit den Ergebnissen des hybriden Regelungs-
ansatzes verglichen, um einen Sicherheitsgewinn durch die
Verwendung des adaptiven Konzeptes abzuleiten. In Abbil-
dung 1 ist eine schematische Darstellung des ATTAS zu se-
hen. Dabei ist das in der Simulation festgestellten Hohenru-
der rot und die zur Rekonfiguration verwendeten Direkten
Auftriebs Klappen (DLC) und die Hohenleitwerktrimmung
in blau dargestellt.

Abbildung 1: Abstrakte Darstellung des ATTAS mit Nick-
momentenrekonfiguration

2 THEORIE DES REGELUNGSVER-
FAHRENS

2.1 Nichtlineare dynamische Inversion

Bei dem im Projekt verwendeten Regelungsansatz handelt
es sich wie bereits erwidhnt um die dynamische Inversion.
Der Name dieses Verfahrens leitet sich von der Inversion
der nichtlinearen Regelstreckendynamik ab. Es wird
dabei eine Modellbeschreibung des zu regelnden Systems
benotigt, um diese invertieren und fiir die Regelung nutzbar
machen zu konnen. Dieser Ansatz unterscheidet sich
von beispielsweise Vorsteuerungen mit invertiertem Mo-
dellverhalten insofern, als dass eine Zustandsriickfithrung

verwendet wird und mit Hilfe einer Zustandstransformation
ein lineares Eingangs-/Ausgangsverhalten zu erzeugen.
Bei einer idealen und fehlerfreien Inversion besitzt das
transformierte System Fr,(s) als Zusammenschluss von
Inversion und Regelstrecke das Ubertragungsverhalten
von Fr,(s) = 1. Einzig der relative Grad r der invertierten
Dynamik gibt an, wie grof} die, durch integrierendes Stre-
ckenverhalten erzeugte, Verzogerung der transformierten
Systems ist. Da es sich bei einer oder mehrfachen Integra-
tion um ein lineares Ubertragungsverhalten handelt, kann
durch den Einsatz der dynamischen Inversion das System
arbeitspunktunabhingig  Eingangs-/Ausgangslinearisiert
werden.

Fiir ein EingroBensystem mit Affinitét in der Steuerung u
sei folgendes System gegeben:

(1) fX) +g(X)-u,
h(3) .

X
y

Dabei sind f und g hinreichend glatte Vektorfelder im
Wertebereich D C R". Da die Inversion des Eingangs-
/Ausgangsverhalten durchgefiihrt werden soll, muss zu-
nichst ein formelméBiger Zusammenhang gefunden wer-
den, in dem die EingangsgroBe eine direkte Auswirkung
auf den Ausgang oder eine Ableitung dessen hat. Der rela-
tive Grad gibt an, wie oft die Ausgangsgleichung abgeleitet
werden muss, bis diese Beziehung vorliegt. Mit Hilfe von
Lie-Ableitungen lisst sich schreiben:

) W) = Lih(%) + Ll h(Z) .

In Gleichung 2 kann nun der Zusammenhang zwischen der
r-ten Ableitung des Ausgangs y(’> und der Eingangsgrofie
u invertiert werden. Dabei wird y{) zur neuen Eingangs-
grofle des invertierten Systems. Um Verwechslungen mit
der eigentlichen Eingangsgrofie zu vermeiden wird der Be-
griff Pseudosteuergrofe v eingefiihrt. Aus Gleichung 2 und
Einsetzen von v ergibt sich die eigentliche Steuergrofle, als
Ausgangs der dynamischen Inversion zu:

1

(3) u= LigL;fl )

[v— L}h(x)]

Kombiniert man nun die Gleichungen 2 und 3 ergibt sich
folgender Systemausgang:

&) YW =v.

Die ehemals nichtlineare Systemdynamik kann somit auf
eine reine Integratorkette reduziert werden und erlaubt so
die Verwendung von linearen Regelungselementen. Eine
ausfiihrliche Darstellung der Theorie fiir Mehrgro3ensyste-
me ist unter anderem in [6] gegeben.

Wie oben beschrieben fithren Parameterungenauigkeiten
oder vereinfachende Annahmen bei der Bildung der Mo-
delldynamik zu Inversionsfehlern, welche einen Einfluss
auf die Gesamtfehlerdynamik des geregelten Systems ha-
ben. Dabei kann der Inversionsfehler als Differenz zwi-
schen der r-ten Ableitung des Referenzmodellausgangs yﬁ?
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und des Systemausgangs ") geschrieben werden. Es folgt
somit:

®)

Die k < r— 1 Ableitungen von e(¢) = y — yg beschreiben
den Regelfehler und werden in einem Fehlerzustandsvektor
zusammengefasst:

A=y — yﬁ? .

(6) x(1) =

e(r_l)

In der Form einer Zustandsraumdarstellung, mit dem Inver-
sionsfehler als deren Eingangsgrofe, gilt nun fiir die Feh-
lerdynamik [6]:

)

Dabei ist Ag die Hurwitz Matrix und enthilt die positiven
Reglerverstiarkungen.

X =A% +bgA.

2.2 Inversion der Rotationsdynamik

Beispielhaft fiir die Inversionen der verschiedenen Regler-
kaskaden soll hier die Inversion der Rotationsdynamik als
Schnittstelle zur Steuerflichenallokation dargestellt wer-
den. Als Grundlage fiir den Zusammenhang zwischen Mo-
menten und Drehraten dient der Drallsatz

_'.fi -1 = —of —
® =1 [ZMffw;’fx(If-w;f)] ,

wobei der Ausdruck M r fiir die Summe aller Momente
und /; fiir den Trigheitstensor des Flugzeugs steht. Um
nun die bendtigten Momente bei der Vorgabe einer Soll-
Drehbeschleunigung zu berechnen, muss Gleichung 8 nach
dem Momententerm aufgeldst werden. Dabei ist erkennbar,
dass durch die einfache Ableitung des Drehratenvektor ein
System mit dem relativen Grad von eins vorliegt. Analog zu
[6] wird ein inkrementeller Ansatz genutzt, so dass nicht fiir
jeden Zeitschritt das Gesamtmoment berechnet wird, son-
dern ausschlielich das noch benétigte Inkrement, um aus
dem aktuellen Flugzustand heraus die gewiinschte Drehbe-
schleunigung zu erreichen. Mit

) Zﬂfzﬂo(x,u)f—i-SMk(Suk)f
und dem Einsetzen der Pseudosteuergrofie vy, fiir cf)ﬁf folgt
fiir die Inversion von Gleichung 8

(10) (61\71k(5uk))f =l Vo + & x (If . a)jgf)

— (Mo(x, u))f .

Das so bestimmte kommandierte Momenteninkrement
8M, kann nun in der Steuerflichenallokation auf ein
SteuergroBeninkrement Ou; umgerechnet werden. An
diesem Punkt wird die vorteilhafte Architektur des Inver-
sionsreglers deutlich, da es fiir die iibrige Reglerstruktur

keinen Unterschied macht, ob die Momente primiren oder
sekundéren Steuerflachen zugewiesen werden. In Abschnitt
3.1 wird die Steuerflichenzuweisung der Hohenruderre-
konfiguration dargestellt.

2.3 Neuronale Netzwerke

Bei der Regelung mittels dynamischer Inversion ist es
gingig den existierenden Inversionfehler A mit Hilfe von
neuronalen Netzwerke zu kompensieren, wobei iiblicher-
weise vorwdrtsgerichtete Netze mit drei Schichten zum
Einsatz kommen, die mindestens in der verdeckten Schicht
sigmoide Tranferfunktionen verwenden [4, 5, 6, 16].
Dieser Ansatz wird auch hier herangezogen, wobei er
wegen der empirischen Auslegung der Lernrate und der
daraus resultierenden erschwerten Stabilititsanalyse des
Regelungssystems mit dem sogenannten Gleitzustands-
lernverfahren erweitert wird [8, 3]. Dieses Lernverfahren
basiert auf der Theorie der strukturvariablen Regelung und
betrachtet das Lernen eines KNN als geregelten Prozess.
Dadurch koénnen konkrete Stabilitdsbedingungen fiir die
Lernrate hergeleitet werden, welche sich dann wihrend des
Lernprozesses mit jedem Lernschritt dndert, aber stets in
stabilen Wertebereichen verbleibt und eine im Vergleich
zur festen Einstellung hohere Konvergenzgeschwindigkeit
des Lernverfahrens ermoglicht. Der prinzipielle Ablauf
soll im Folgenden verkiirzt umrissen werden, wobei fiir
Details zum Lernen mit Riickpropagationsalgorithmus zum
Beispiel auf [6] und [16] sowie fiir das Gleitzustandslern-
verfahren auf [3] verwiesen sei.

Betrachtet man die Ausgabe eines neuronalen Netzwer-
kes in allgemeiner Vektorschreibweise, so kann man diese
wie folgt zusammenfassen:

(11) )-;:w(z).f(z)(w(l)zc).

Dabei ist ¥ der Eingabevektor, w!) und w(?) sind die Ge-
wichtsmatrizen des Netzwerkes und f(2> bezeichnet die
Transferfunktion der verdeckten Schicht. Der in Abhéngig-
keit der ZielgroBe resultierende quadratische Fehler E kann
unter Einfithrung der Gesamtgewichtsmatrix w zur Ermitt-
lung der fiir die Fehlerminimierung nétigen Gewichtsénde-
rungen herangezogen werden.

JE;

(12) —Ho

Aw =
Gleichung (12) stellt den klassischen Backpropagationalgo-
rithmus dar, der etwa in [17] umfangreich diskutiert wird.
Die feste Lernrate pt > 0 hat einen starken Einfluss auf die
Schrittweite des Lernverfahrens und damit, wie bereits er-
wihnt, auf die Stabilitdt des Regelkreises, weshalb sie eher
konservativ zu wihlen ist. Um nun den Inversionsfehler
auszuregeln, muss dieser nichtlineare Parameter vom KNN
approximiert werden, wobei dabei auf die in [18] nach-
gewiesenen universellen Approximationseigenschaften zu-
riickgegriffen werden kann. Mit diesem Ansatz ldsst sich
die Fehlerdynamik aus (7) um die Ausgabe des KNN v,
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erweitern, die gemif3 (11) berechnet wird:

(13) 2:AE'2+bE(A*Vad*Vr)§

Der Term v, kennzeichnet einen robustifizierenden Anteil,
der fiir die Ljapunov-Stabilitit des Gesamtsystems von Be-
deutung ist und fiir den an dieser Stelle auf [19] verwiesen
sei. Analysiert man nun den Einfluss des Approximations-
fehlers auf die Stabilitéit der Fehlerdynamik aus (13), lassen
sich Lerngesetze fiir die Gewichtsmatrizen ableiten [6].

14y w) =1, {X.;‘.W(Z)_f/(w(l)z) _A,HC*HZ.W(I)T}’

15)

60 =0 [F03) D) w52~ 22w
Hierbei sind T'Y) und T'® positive Matrizen, die die
Lernraten enthalten, und A ist eine positive Konstante.
Mit diesen Lerngesetzen lédsst sich schlieflich auch eine
Ljapunow-Funktion V(¥) finden, mit der die Stabilitit
der Fehlerdynamik nachgewiesen werden kann, was unter
anderem in [5] und [6] beschrieben ist.

Dieser Lernansatz ist gut erprobt und insofern fiir ein
adaptives Regelungssystem leistungsfihig. Gleichwohl ver-
fiigt das klassische Lernen mit Riickpropagation nur tiber
eine feste, empirisch zu ermittelnde Lernrate, die zu klein
gewihlt zu einer geringen Konvergenzgeschwindigkeit des
Lernvorgangs und zu grof} eingestellt zu Schwingungen in
der Netzwerkausgabe fithren kann. Im Sinne der Stabilitit
wird man letztlich eine konservative Einstellung wéihlen,
was unter Umstidnden zu einem Lernverhalten fiihrt, dass
in seiner Geschwindigkeit nicht ausreichend ist, um etwa
Beschidigungen am System zu kompensieren. Eine Mog-
lichkeit, diesem Problem zu begegnen, ist die sogenannte
Gleitzustandsregelung (engl. Sliding Mode Control - SMC),
die in das Feld der strukturvariablen Regelung gehort und
auf neuronale Netzwerke iibertragbar ist. Die Grundidee
dieses Regelungsansatzes besteht darin, im Zustandsraum
eines dynamischen Systems Schaltlinien zu definieren, die
durch seinen stabilen Ursprung verlaufen. Mit Hilfe geeig-
neter Schaltgesetze ist es weiterhin moglich, die Zustdnde
des Systems auf diese Schaltlinien zu zwingen und sie dann
im Gleitzustand dem stabilen Ursprung zustreben zu las-
sen. Betrachtet man ein KNN unter diesen Randbedingun-
gen nun als geregeltes System, so entspricht der Lernalgo-
rithmus einem strukturvariablen Regler, fiir den Schaltlini-
en S zur Festlegung der Schaltgesetze definiert werden miis-
sen. Die Schaltfunktion S kombiniert mit der sogenannten
Existenz- und Erreichbarkeitsbedingung des Gleitzustandes
konnen dann fiir die Anderung der Verbindungsgewichte
herangezogen werden. Diese stellt zunichst lediglich eine
Erweiterung des normalen Backpropagation-Algorithmus’
um die Schaltlinie S dar :

—

ay(Vv,?c,}d) T . . = =
“ow) - -diag (s1gn(S)) -|€|.

Dieses Lernverfahren kann demzufolge in (14) und (15) an-
gewendet werden, und erlaubt gleichzeitig die dynamische

(16) Aw= (

Berechnung der Lernraten unter Beriicksichtigung der Sta-
bilititsforderung des Gleitzustandes. Die Schaltfunktion §
aus (16) wird dazu wie folgt definiert:

(17) S=£+A-E.

Es ist ersichtlich, dass sich das System fiir S = 0 direkt auf
der Schaltlinie befindet, auf der der Netzwerkfehler gegen
0 gleitet, sofern der Faktor A positiv gewihlt wird:
S=¢4+A-E=0 =

(18) £ =28(19)-e M0,

Im Weiteren wird die Ableitung des Netzwerkfehlers € iiber
die Taktrate des Regelkreises 7 bestimmt.

. E)-E(-T)

19 e —FF——-
(19 T.
Aus der Existenz- und Erreichbarkeitsbedingung des Gleit-
zustandes kann man fiir ein zeitdiskretes System folgenden
Ansatz fiir die Anderung des Betrages von S iiber der Zeit
finden:
(20) 1Sk < ISkl-
Dabei beschreibt der Index k den aktuellen Trainingsschritt
und der Index k+ 1 den darauffolgenden. Unter Verwen-
dung von (17) und (19) kénnen dann Sy sowie Sy berech-
net werden:

. . 1 1
21 Si=Fi+A &= |(A+—|8— =%
2D k= &+ k ( +Tv> kT Bk

- - - 1). 1.
(22)  Skp1 =€+ A Ep1 = | A+ o ) E1 — ke
T T

Mit Hilfe dieses Ansatzes und einer Approximation von
€11, die in [3] beschrieben ist, kann die Ungleichung (20)
umgeformt und nach der Lernrate u umgestellt werden, fiir
die sich dadurch Intervallgrenzen berechnen lassen, in de-
nen sie den Stabilititsforderungen des Gleitzustandes Ge-
niige tut. Damit kann fiir jeden Regelungsschritt die Lernra-
te neu bestimmt und so an sich dndernde dynamische Rand-
bedingungen angepasst werden, was die Leistungsfahigkeit
des Lernverfahrens im Vergleich zum Standardansatz deut-
lich erhoht. In Abbildung 2 ist die Regelungsarchitektur der
Rotationsdynamik mit der Erweiterung um die neuronalen
Netzwerke dargestellt.

3 REKONFIGURATION

Die Auslegung eines Flugreglers fiir den Referenzbe-
trieb erfolgt tiblicherweise fiir die Nutzung der primiren
Steuerorgane wie Hohen-, Seiten und Querruder. Dabei
werden bei einigen Mustern beispielsweise zusitzlich
die Rollspoiler fiir die Unterstiitzung der Lageregelung
um die Lidngsachse verwendet. Kommt es nun zu einem
Defekt eines der primédren Steuerorgane schalten iibliche
Autopilotensysteme zumindest die betroffene Ruderan-
steuerung ab oder wechselt direkt in den manuellen Flug
zuriick. Ab diesem Moment muss der Pilot sich an die
potentiell kritische Flugsituation anpassen und analog
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Abbildung 2: Blockschaltbild der Rotationsdynamikinversion mit der Erweiterung um neuronale Netzwerke und der Steu-

erflichenallokation fiir die sekundiren Stellglieder.

seiner fliegerischen Ausbildung fiir Notsituationen den
Ausfall im geeinigten Mafle ausgleichen. Dies muss bei
Festklemmen eines Ruders bei grolem Ausschlagwinkel
jedoch in so kurzer Zeit passieren, dass nicht sicher davon
ausgegangen werden kann, dass ein nicht speziell dafiir
trainierter Pilot das Flugzeug wieder stabilisieren kann.

Eine mogliche Verbesserung dieser Situation verspricht
ein rekonfigurierbarer Regelungsansatz. Bei diesem ist der
Regler dazu in der Lage, das bendtigte Steuermoment ei-
nes ausgefallene Steuerorgans durch den Einsatz sekun-
dérer Stellglieder zu erzeugen und so das Flugzeug zu sta-
bilisieren. Im Gegensatz zu bestehenden Linearreglern wer-
den somit die sekundiren Steuerorgane nicht nur zur Unter-
stiitzung, sondern tatsidchlich zur alleinigen Regelung der
Fluglage verwendet. In Tabelle 1 ist der in dieser Arbeit
verwendete Rekonfigurationsansatz dargestellt. Dabei wird
der Ausfall eines priméren Stellglieds jeweils nur durch den
Einsatz eines, oder im Falle der Hohenruderrekonfigurati-
on zweier, sekundirer Stellglieder kompensiert. Es ist theo-
retisch auch moglich Kopplungen der Roll-Gier-Bewegung
fiir die Rekonfiguration nutzbar zu machen, nur ist der pri-
maire Effekt der Stellglieder in diesen Féllen so hoch, dass
das FEinhalten einer vorgegebenen Flugbahn nur noch fiir
sehr geringe festgesetzte Ruderausschliage moglich ist.

Momenten- prim. sek.
beiwert Stellglied Stellglied
C Querruder Rollspoiler
Cn Hohenruder Hohenleitwerk,
Direkte Auf-
triebsklappen
C, Seitenruder Differenzialschub

Tabelle 1: Auflistung der sekundéren Stellglieder zur Re-
konfiguration der Drehmomente um je eine Achse

Ebenfalls denkbar ist die Rekonfiguration mittels Lande-
klappen oder dem Ausfahren des Fahrwerks. Jedoch sind
die Stellraten beider Ansitze sehr gering und der Stellbe-
reich auf diskrete Positionen beschrinkt, so dass beide Va-
rianten nicht zur Rekonfiguration herangezogen werden.

3.1 Rekonfiguration des Hohenruders

Exemplarisch fiir die Rekonfiguration der drei priméren
Stellglieder, soll in diesem Abschnitt der Ansatz fiir den
Ausfall des Hohenruders dargestellt werden. Die hier
beschriebene Rekonfiguration erfolgt fiir den ehemaligen
DLR Versuchstriger ATTAS, der auf einer modifizierten
VFW-614 basiert. Durch verschiedene Messkampagnen
sind die aerodynamischen Beiwerte des ATTAS sehr genau
erfasst, so dass ein gut parametrisiertes Dynamikmodell
existiert, welches vom DLR zur Verfiigung gestellt wurde.

Das Hohenleitwerk des ATTAS kann mit einer Stellra-
te von ungefihr 14 °/s ausgeschlagen werden, besitzt je-
doch nur einen Stellbereich von -19° bis 1°. Dieser wird
fiir eine bessere Generalisierbarbeit auf 5° positiven Aus-
schlag erhoht. Entsprechend dem Vorgehen aus Abschnitt
2.1 wird das in der Inversion der Rotationsdynamik berech-
nete Sollmomenteninkrement auf den Hohenleitwerksaus-
schlag iy umgerechnet. Fiir eine detaillierte Herleitung sei
auf [20] verwiesen. Fiir das benotigte Hohenleitwerksinkre-
ment folgt:

2

2)

*
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Dabei sind zj; und r}; die Abstinde der Neutralpunkte von
Hohenleitwerk und Fliigel-Rumpf-Kombination in z- und
x-Richtung, § o das bendtigte Anstellwinkelinkrement am
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Hohenleitwerk, S und Sy die Bezugsflichen der Tragfldche,
sowie des Hohenleitwerks und [ ist die Bezugsfliigeltiefe.
Im Zihler des Arkuskosinus in Gleichung 23 ist das in
der Inversion berechnete Nickmomenteninkrement in
Beiwertschreibweise fiir das Hohenleitwerk zu sehen.

Zusitzlich zum Hohenleitwerk mit dessen Hilfe Hohen-
ruderdefekte bis zu einem Feststellen von 1 = 16° bis
n = —6° ausgeglichen werden konnen, werden zusitzlich
die Direkten-Auftriebsklappen, kurz DLC-Klappen, ver-
wendet, um den Intervallbereich auf n = 16° bis n = —8°
zu erhohen und das Hohenleitwerk bei schnellen Momen-
tendnderungen zu entlasten. Die Umsetzung erfolgt analog
zu dem Ansatz fiir das Hohenleitwerk. Fiir detaillierte In-
formationen sei auch hier auf [20] verwiesen. In Abbildung
2 ist die Implementierung der Rekonfiguration dargestellt.
Im Falle der Rekonfiguration wird das entsprechende Soll-
momenteninkrement, welches durch den Defekt einer pri-
maren SteuergroB3e nicht mehr aufgebracht werden kann, in
der sekundiren Steuerflichenallokation auf den Ausschlag
ein sekundires Stellglieds umgerechnet.

4 UBERTRAGUNG AUF DEN
BEWEGUNGSSIMULATOR

Die Nutzung des ATTAS-Modells auf der Bewegungsplatt-
form AVES des Instituts fiir Flugsystemtechnik am DLR
Braunschweig erforderte einige Anderungen auf Seiten des
ATTAS-Modells sowie an den Schnittstellen des AVES
selbst. Bevor jedoch auf diese eingegangen wird, soll nach-
folgend eine kurze Beschreibung des Gesamtsystem AVES,
dargestellt in Abbildung 3, erfolgen.

Cockpit

==

Bewegungs-
system

-

PR
10S

Sichtsystem

B,

ATRA Simulink-Modell r—
Instrumente

Abbildung 3: Aufbau der Systemstruktur des Air Vehicle
Simulator (AVES)

Der AVES besteht aus mehreren Einzelsystemen, wel-
che jeweils iiber einen Interface-Computer (IC) als Da-
tenverteiler mit den notwendigen Daten versorgt werden
oder diesem zuspielen. Zu den vom IC verwalteten Sys-
temen gehoren die Instructor-Operator-Station, das Cock-
pit, das Bewegungssystem, das Sichtsystem, die Instru-
mente sowie das verwendete Simulink-Modell. Dabei sind
bis auf das Sichtsystem alle Verbindungen bidirektional.
Das Sichtsystem besteht aus 15 LED-Projektoren, welche
ein Gesamtsichtfeld von 240°x95° abdecken, und befin-
det sich innerhalb einer Kanzel in Kombination mit ei-
ner Nachbildung eines A320-Cockpits. Das Bewegungssys-
tem, welches ein moglichst realistisches Fluggefiihl abbil-
den soll, besteht aus einer elektro-pneumatisch angetriebe-
nen Hexapod-Plattform. Aufgrund der Struktur des AVES-
Systems mit zentraler Datenverwaltung durch den IC gilt
es lediglich den IC dementsprechend anzupassen, dass Si-
gnale des FCU Panels zur Steuerung des Autopiloten eben-
falls iibertragen werden. In Folge der Anpassung des ICs ist
es notwendig ebenfalls die bestehende UDP-Schnittstelle
auf der Seite des ATTAS Modells um die jeweiligen Si-
gnale zu erweitern. Dariiber hinaus miissen Trimm- und
StartgroBen angepasst und die Position des Piloten im Mo-
dell abgeédndert werden. AbschlieSend werden die Eingabe-
groBen der Piloten gegeniiber des sonst verwendeten A320
Modell des ATRAs angepasst, sodass die maximalen Aus-
schlige mit denen des ATTAS iibereinstimmten. Zur Uber-
wachung und Steuerung des Simulink-Modells wurde eine
neue Bedienoberfliache geschaffen, die es erlaubte die Flug-
zustinde abzubilden, dem Autopiloten Vorgaben zu iiber-
mitteln, Defekte von Aktuatoren zu aktiveren und mogliche
Rekonfigurations-Modi zuzuschalten.

S ERGEBNISSE

Im Folgenden soll zunichst die in Kapitel 3 beschriebe-
ne Rekonfiguration des Hohenruders durch den Einsatz
der Hohenleitwerkstrimmung und der DLC-Klappen am
Beispiel unterschiedlicher Flugszenarien demonstriert und
auf ihre Leistungsfahigkeit hin untersucht werden. Im An-
schluss werden die aufgezeichneten Simulatordaten von
vier verschiedenen Piloten mit den Ergebnissen des vor-
gestellten Reglers verglichen. Dabei wird aus Griinden der
Ubersichtlichkeit ebenfalls nur auf die Hohenruderrekon-
figuration eingegangen. Weitere Ergebnisse zu sowohl der
verbliebenen Manovrierbarkeit des ATTAS nach Aktivie-
rung der Rekonfiguration, sowie weitere Versuche im Si-
mulator sind [20] zu entnehmen

5.1 Simulationsergebnisse der Hohenruder-
rekonfiguration

Zu Beginn der Simulationen wurde ein stationérer Horizon-
talflug auf 5000m als Hohenvorgabe gewihlt, um die gene-
relle Funktionalitdt der Stabilisierung des Flugzeugs nach
dem plotzlichen Eintreten eines Hohenruderdefekts zu un-
tersuchen. Dabei wurden zwei unterschiedliche Schadens-
fille angenommen. Zum einen ein Festklemmen des Ho-
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henruders bei 1 = —6° (fortan die blauen Verldufe) und
zum Anderen ein deutlich grofierer positiver Ausschlag n =
16° (rote Verldufe), um auf diese Weise dem asymmetri-
schen Stellbereich der Hohenleitwerktrimmung Rechnung
zu tragen. Das sprungartige Festsetzen des Hohenruders fiir
die beiden unterschiedlichen Simulationen ist in Abbildung
4 dargestellt.

20
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Abbildung 4: Hohenrudersignale fiir zwei verschiedene
Fehlerszenarien mit Fesetzen des Hohenruders bei = 16°
bzw. 1 = —6° nach 15 Sekunden.

Da wie bereits erwihnt die Fehlerdetektion und -
identifizierung nicht Teil der angestellten Untersuchungen
war, wird davon ausgegangen, dass die Rekonfiguration di-
rekt nach dem Eintritt des Hohenruderdefekts aktiv wird. In
Abbildung 5 sind die Ausschldge der DLC-Klappen k und
der Hohenleitwerktrimmung iy fiir die beiden Schadensfil-
le in je einem Plot aufgetragen.
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Abbildung 5: Steuerkommandos der Hohenruderrekonfigu-
ration bei Festsetzen des Hohenruders bei 1 = 16° und
N = —6° nach 15 Sekunden.

Es ist deutlich zu erkennen, dass ein Festsetzen des
Hohenruders bei positivem Ausschlag eine negative
Verstellung der Hohenrudertrimmung iy erzeugt. Die

DLC-Klappen hingegen werden positiv ausgeschlagen,
um durch den Zusatzauftrieb an der Tragflache ein aufni-
ckendes Moment zu erzeugen. Es ist ebenfalls erkennbar,
dass das Hohenleitwerksausschlag im Fall eines negativ
festgesetzten Hohenruders dauerhaft in geringen Abstand
zur Ausschlagsbegrenzung bei iy . = 5° angesteuert
wird. Hier wird der unterstiitzende Effekt der DLC-
Klappen erkennbar, da ohne das zusétzliche Moment das
Hohenleitwerk dauerhaft in die Sittigung laufen wiirde,
so dass keine Reserve zur Erzeugung eines aufnickenden
Momentes mehr vorhanden wire. Es kann also festgehalten
werden, dass durch den asymmetrischen Stellbereich
der Hohenleitwerktrimmung, nicht einzig die Grofle des
Hohenruderdefekts, sondern auch dessen Vorzeichen einen
erheblichen Einfluss auf die Moglichkeit der Rekonfigura-
tion darstellt.

Die nichste Untersuchung hat, tiber die Stabilisierung
der Fluglage hinaus, die Beibehaltung einer automatischen
Hohenfolge zum Ziel. Zu diesem Zweck wird dem Regler
ein Hohenprofil mit verschiedenen Steig- und Sinkfliigen,
wie es im oberen Verlauf in Abbildung 6 zu sehen ist,
vorgegeben. Gleichzeitig mit dem ersten Steigen bei Se-
kunde 15, wird in zwei verschiedenen Simulationen erneut
das Hohenruder bei 1 = 16° bzw. n = —6° festgestellt.
Die Ergebnisse dieser Simulationen sind in Abbildung 6
zusehen. Das kommandierte Hohenprofil kann sowohl fiir
den Schadensfall mit positiven, als auch dem negativen
Festklemmen des Hohenruders durch den Regler mit hohen
Genauigkeit abgeflogen werden. Dabei entsteht der grofite
Fehler direkt nach dem Festsetzen des Hohenruders auf
16°. Nachdem die entstandene Abnickbewegung und das
daraus resultierende Sinken durch die Hohenleitwerk-
trimmung abgefangen werden konnte, bewegt sich der
Hohenfehler in einem Bereich von wenigen Metern um die
Sollbahn. Der vorgestellte Rekonfigurationsansatz ist somit
in der Lage den Ausfall und das Festklemmen des Ho-
henruders innerhalb der Steuerbarkeitsgrenzen des ATTAS
zu kompensieren und die Mand6vrierbarkeit des Flugzeugs
weiterhin sicherzustellen. Dabei ist es interessant zu
beobachten, dass die Verldufe der beiden Simulationen mit
unterschiedlichen Degradationen nahezu identisch sind, so
dass es sich bei dem auftretenden Hohenfehler um einen
generellen Regelfehler und nicht um einen Fehler des
Momentenausgleichs durch die Rekonfiguration handelt.

Da es sich bei der Hohenhaltung um die duferste der
vier Reglerkaskaden handelt, ist als Ergdnzung dazu in Ab-
bildung 7 die Regelgiite in der innersten Schleife, der Re-
gelung der Rotationsdynamik, zu sehen. Hierbei gilt es zu
untersuchen, ob die Regelung mittels der sekundiren Stell-
glieder zu einer verzogerten Reaktion des Flugzeugs und
somit zu einem grofleren Fehler in der schnellsten der vier
Reglerkaskaden fiihrt. Die Ergebnisse werden exemplarisch
fiir den Fall des Hohenruderdefekts bei n = 16° dargestellt.
Erneut ist die groite Abweichung direkt bei Eintritt der
Degradation zu beobachten. Schon nach 2 Sekunden kann
die Rekonfiguration die durch den Defekt erzeugte nega-
tive Nickrate kompensieren und so den Sollvorgaben mit
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Abbildung 6: Hohenfehler des rekonfigurierten Flugzeugs bei Festsetzen des Hohenruders bei = 16° und 1 = —6° nach

15 Sekunden.

einer hohen Regelgiite folgen. Es kann somit festgehalten
werden, dass selbst die schnelle Solldynamik des Referenz-
modells in der Rotationsdynamik durch die Rekonfiguration
mittels Hohenleitwerktrimmung und DLC-Klappen erreicht
werden kann. In Abwesenheit von Messrauschen und at-
mosphirischen Storungen ist die Regelung trotz des festge-
stellten Hohenruders in der Lage die kommandierte Dreh-
raten nahezu ideal umzusetzen.
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Abbildung 7: Soll-Ist-Vergleich der geregelten Rotations-
dynamik nach dem Festsetzen des Hohenruders bei n = 16°
nach 15 Sekunden.

5.2 Ergebnisse der Pilotenstudie

Um die Leistungsfihigkeit des Reglers und den mogli-
chen Sicherheitsgewinn des vorgeschlagenen Ansatzes
besser bewerten zu konnen, wurden Pilotenstudien am
AVES des DLRs durchgefiihrt. Dafiir wurden vier Piloten
mit unterschiedlichen fliegerischen Hintergriinden und
Erfahrungsstufen eingeladen an den Simulatorversuchen
teilzunehmen. Die Aufgabe der Piloten war es verschiedene
Kurs- und Hohenvorgaben abzufliegen und im Falle eines

eintretenden Aktuatordefektes das Flugzeug zu stabilisie-
ren und nach Moglichkeit der Sollvorgaben weiterhin zu
folgen. Die hier gezeigten Ergebnisse beschrinken sich auf
einen Geradeausflug mit einem Sinken von 610 Metern
(2000 ft) bei dem das Hohenruder bei einem Ausschlag
von 1 = 8° festgesetzt wird. Dabei ist zu beachten, dass
die Piloten mit dem Trimmrad iiber die gleiche Hohen-
leitwerkssteuerung wie der Autopilot verfiigen. Allerdings
ist es ihnen nicht moglich die DLC-Klappen anzusteuern,
so dass deren Ausschldge in der Auswertung nicht weiter
betrachtet werden. Bei der Bewertung des Fehlerszenarios
bekommen die Piloten Unterstiitzung durch ein Display,
dass die Ruderausschlige anzeigt. Auf diese Weise ist
es moglich das festklemmende Ruder schneller zu iden-
tifizieren und auch die Grofenordnung des konstanten
Ausschlags abzulesen.

In Abbildung 8 sind die Ergebnisse der Pilotenstudie
fiir ausgewihlte Flugzustinde dargestellt. Im obersten
Zeitverlauf ist die Verstellung des Hohenleitwerks iy
als direkte Reaktion auf das Festklemmen des Ruder bei
positivem Ausschlag zu sehen. Es ist zu erkennen, dass
alle vier Piloten nach kurzer Zeit das Hohenleitwerk zur
Kompensation des abnickenden Moments verstellen. Dabei
sind Pilot 3 und 4 in ihrer Reaktion schneller als Pilot 1 und
2. Weiterhin ist zu erkennen, dass es bei allen Piloten zu
einer erhohten Stellaktivitit im Vergleich zum Flugregler
kommt. Dies liegt an der begrenzten Stellrate die durch
das Drehen am Trimmrad erzeugt werden kann. Daraus
resultieren die Uber- und Unterschwinger, bis die Piloten
sich auf das verzogerte Verhalten eingestellt haben.

Im darunter gezeigten Zeitverlauf ist der Nickwinkel ®
dargestellt. Es ist deutlich zu erkennen, dass sich bei allen
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Abbildung 8: Verschiedene Verldufe der Simulatorstudie mit vier Piloten fiir einen einfachen Sinkflug und dem Festsetzen
des Hohenruders auf n = 8°
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Piloten eine teils erhebliche negative Lingslage einstellt,
bevor die Degradation mit dem Hohenleitwerk kompensiert
werden kann. Dabei fiihrt das spétere Reagieren von Pilot 1
und 2 zu einem groBeren Hohenverlust, als es bei den Pilo-
ten 3 und 4 der Fall ist. Der Regler hingegen ist in der La-
ge das Flugzeug in einem Bereich nur kleiner Nickwinkel
zu halten, so dass der kommandierte Sinkflug sicher durch-
gefiihrt werden kann. Als Ergebnis des sich einstellenden
grofen negativen Nickwinkels bei der manuellen Steuerung
kommt es teils zu einem Hohenverlust von nahezu 2500
Metern in Kombination mit einer deutlichen Geschwindig-
keitszunahme bis auf mehr als 200 m/s. Die nicht zu iiber-
schreitende Geschwindigkeit liegt dabei jedoch bei Vyg =
247 m/s, so dass das Flugzeug noch nicht in einen kriti-
schen Belastungszustand gerit. Pilot 3 und 4 sind im Ver-
gleich schon deutlich frither dazu in der Lage den erzeugten
Sinkflug abzufangen und so den ATTAS in einem niedrige-
ren Geschwindigkeitsbereich zu halten. Warum dies mog-
lich ist, ist im Verlauf des Hohenleitwerkausschlags zu se-
hen. Pilot 3 und 4 reagieren schneller bei er Betéitigung des
Trimmrads und konnen so ein stirkeres Abnicken das Flug-
zeugs verhindern. Im Vergleich zu den menschlichen Pilo-
ten ist der Flugregler dazu in der Lage sowohl der Hohen-
als auch der Geschwindigkeitsvorgabe zu folgen.

Die Ergebnisse von Pilot 1 und 2 lassen bezweifeln,
dass die erfolgen Flugbahn auf diese Weise in der Realitét
hitte stattfinden konnen, ohne dass die Besatzung oder
die Fluggiste Schaden genommen hitten. Dazu ist im
untersten Verlauf von Abbildung 8 die Beschleunigung in
z-Richtung iiber der Zeit aufgetragen. Es ist zu erkennen,
dass das starke und schnelle Abnicken zu negativen
Beschleunigungen von 1,5g gefiihrt hat, so dass unan-
geschnallte Passagiere bei einem tatsdchlichen Flug mit
hoher Wahrscheinlichkeit korperliche Schidden erlitten
hitten. Das anschliefende Abfangmanover zur Korrektur
der grofen negativen Nicklage fiihrt im Gegensatz dazu
zu positiven Beschleunigungen zwischen dem zwei- und
dreifachen der Erdbeschleunigung bei Pilot 3 und Pilot
4. Es ist deutlich zu sehen, dass die Beschleunigungen
und damit die Belastung fiir Mensch und Maschine durch
den Flugregler auf einem sehr niedrigen Niveau gehalten
werden kann, so dass auch an dieser Stelle das Potential zur
Sicherheitserhohung durch den Einsatz rekonfigurierbarer
Flugregelungsansitze abgeleitet werden kann.

Zusammengefasst haben die Simulatorfliige gezeigt, dass
der Ausfall des Hohenruders bei einem Ausschlag von 8°
durch menschliche Piloten kontrollierbar ist, jedoch das
Flugzeug mitunter in die Néhe dessen struktureller Grenzen
gebracht wird. Dariiber hinaus wird die Besatzung durch die
beim Abfangen entstehenden Beschleunigungen und den
teils erheblichen Lagewinkeln groflen Belastungen ausge-
setzt. Die Auswertung des NASA Task Load Index (Raw
NASA-TLX)[21] nach allen Fliigen mit diversen Rekonfi-
gurationsszenarien hat ergeben, dass die Piloten wihrend
der Aufgaben einer erhohten Arbeitsbelastung ausgesetzt
wurden, welche sie selbst ihrer Meinung nach nur unter ho-
hem Aufwand schlecht erfiillen konnten [20]. Im Sinne der
Ableitung eines Sicherheitsgewinns kann der vorgeschla-
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gene Regelungsansatz mit Rekonfigurationsmoglichkeit als
ein Mittel zur Erhohung der Sicherheit im Flug bewertet
werden. Die untersuchten Szenarien konnten vom Flugreg-
ler stabil und sicher kompensiert werden, so dass eine au-
tomatische Bahnfolge weiterhin moglich war, was dem Pi-
loten und seinem Co-Piloten in einem echten Flug zusétzli-
che Zeit gibt die genaue Ursache des Fehlers und mogliche
Schritte zur Wiederherstellung der vollen Steuerbarkeit des
Flugzeugs zu eruieren und gegebenenfalls einzuleiten.

6 ZUSAMMENFASSUNG

In dieser Arbeit ist ein rekonfigurierbarer Flugregler auf Ba-
sis dynamischer Inversion mit der Erweiterung um neuro-
nale Netzwerke fiir den Ausgleich von Aktuatordegradatio-
nen am Beispiel das ehemaligen Versuchstrigers ATTAS
vom Deutschen Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt umge-
setzt worden. Bei diesem Ansatz werden sekundire Steuer-
organe verwendet, um den Ausfall eines oder mehrerer pri-
mirer Stellglieder zu kompensieren. Dabei erlaubt die Ar-
chitektur des verwendeten Regelungsverfahrens eine einfa-
che Momentenallokation auf die sekundéren Steuerorgane
ohne eine aufwindige Verdnderung des Regelkreises vor-
nehmen zu miissen. Die zunichst durchgefiihrten Compu-
tersimulationen zeigen die generelle Leistungsfahigkeit des
Ansatzes, in dem verschiedene Aktuatorausfille bei unter-
schiedlichen Ausschldgen sicher und schnell kompensiert
werden konnen. Eine am AVES des DLRs Braunschweig
durchgefiihrt Simulatorstudie hat dariiber hinaus gezeigt,
dass der Ausfall einer Steuerflache zu einer erheblichen Be-
lastung der Piloten fiihrt und diese die geforderten Flug-
aufgaben nur in gewissen Grenzen sicher durchfiihren kon-
nen. Dagegen ist der Rekonfigurationsregler in der Lage das
Flugzeug in kurzer Zeit zu stabilisieren und weiterhin der
vorgegebenen Flugbahn zu folgen. Im Sinne einer Sicher-
heitsbetrachtung kann die Moglichkeit zur Rekonfiguration
so eine sinnvolle Erweiterung bestehender adaptiver Flug-
regler bei Ausfall eines oder mehrerer Steuerorgane darstel-
len.
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