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Zusammenfassung

In diesem Beitrag wird die aktive Abminderung von Strukturlasten im Fliigel eines Verkehrsflugzeuges untersucht. Um
Anderungen von EinflussgroBen im Betrieb zu beriicksichtigen, wird das Problem mit Hilfe der Theorie fiir lineare pa-
rametervariante (LPV) Systeme betrachtet. Der Reglerentwurf erfolgt fiir ein gitterbasiertes LPV-Modell, welches durch
eine Linearisierung an verschiedenen Trimmpunkten aus einem nichtlinearen Modell mit instationdrer Aerodynamik er-
zeugt wird. Mit Hilfe dieses Modells wird eine von der Flughthe abhingige Regelung mit Ausgangsriickfithrung entworfen.
Anschliefend wird der LPV-Regler in Simulationen im Zeitbereich fiir unterschiedlichen Flughohen getestet und so seine
Leistungsfihigkeit untersucht. Abschlieend wird die Robustheit der Regelung demonstriert, indem die Amplituden- und
Phasenreserve ausgewertet wird und Auswirkungen von Anderungen in der Machzahl und Massenverteilung untersucht

werden.

1 EINLEITUNG

Bei der Entwicklung neuer Verkehrsflugzeuge spielt die
Minimierung des Treibstoffverbrauchs eine grofe Rolle.
Einer der groBten Einflussfaktoren stellt das Eigengewicht
der Struktur dar, welche samtlichen auftretenden Belastun-
gen standhalten muss. Diese Belastungen umfassen unter
anderem einen Flug in atmosphérischer Turbulenz. Die da-
bei entstehenden strukturellen Lasten konnen durch den
Einsatz eines Regelungssystems effektiv abgemindert wer-
den und bieten somit Potential zur Gewichtsreduktion [1].

Entwicklungen von aktiven Regelungssystemen zur Boen-
lastabminderung (gust load alleviation - GLA) reichen bis
in die 70er-Jahre zuriick. Eines der ersten Beispiele stellt
die 1970 in den Dienst gestellte Lockheed C-5A dar. Hin-
tergrund fiir die Entwicklung waren Probleme mit Materia-
lermiidung infolge von Biegebelastungen in der Fliigelwur-
zel, welche unter anderem mit einer aktiven Lastabminde-
rung behoben werden konnten [2]. Ein dhnliches System
wurde auch bei der Lockheed L-1011-500 Tristar (1976)
entwickelt. Um den induzierten Widerstand zu reduzieren,
wurde die Fliigelspannweite vergrofert. Um einen Anstieg
des Gewichtes infolge der erforderlichen Strukturverstir-
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kungen zu umgehen, wurde fiir das Flugzeug ebenfalls ein
GLA-System entworfen [3]. Die Entwicklung hat sich bis
heute fortgesetzt und so finden sich in nahezu allen aktu-
ellen Flugzeugmodellen wie dem Airbus A340, dem A380
sowie der Boeing 787 Regelungssysteme, die auftretende
Boenlasten abmindern und zum anderen auch den Passa-
gierkomfort erhohen [1].

Aufgrund des Potentials zur Gewichtsreduktion werden re-
gelmiBig neue Regelungsansitze fiir ein GLA-System un-
tersucht. In [4] wurde am Beispiel einer B-52 gezeigt, dass
mit Hilfe von H.-Reglern Boen-Lasten sehr effizient abge-
mindert werden konnen. Ahnliche Resultate wurden auch
in [5] am Beispiel einer Saab 340 prisentiert. Auf Ba-
sis dieser Regelungsansitze wird in diesem Beitrag ein
von der Flughthe abhingiger Regler entworfen. Ein Nach-
teil der H..-Regler ist, dass diese nur fiir einen bestimm-
ten Betriebspunkt im Flugbereich entworfen werden. Da
sich der Betriebspunkt im Flug aufgrund von variierenden
EinflussgroBen wie der Luftdichte dndert, besitzt ein tiber
den gesamten Flugbereich konstanter Regler nur eine ein-
geschrinkte Leistungsfihigkeit. Um diese Variationen im
Reglerentwurf zu beriicksichtigen, wird das Problem mit
Hilfe der Theorie fiir LPV-Systeme betrachtet.

In Kapitel 2 werden die fiir diesen Beitrag erforderlichen
Grundlagen von LPV-Systemen und deren Regelung durch
Minimierung der induzierten L;-Norm erldutert. Im dar-
auf folgenden Kapitel 3 wird die verwendete Modellie-
rung vorgestellt und deren Aufbereitung fiir den Regler-
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entwurf beschrieben. Hierzu gehoren neben der Lineari-
sierung und der Vereinfachung des Modells auch die Mo-
dellierung des stochastischen Boenverhaltens. In Kapitel 4
wird der Entwurf einer GLA-Regelung fiir ein LPV-System
gezeigt. Es wird das Regelungsproblem definiert und die
darauf aufbauende Regler-Synthese beschrieben. Der ent-
worfene Regler wird anschlieBend in Kapitel 5 auf seine
Leistungsfahigkeit und Robustheit untersucht.

2 LPV-SYSTEME

Linear parametervariante Systeme (LPV-Systeme) stel-
len eine Klasse der linearen Mehrgrofensysteme dar.
Deren mathematische Beschreibung ist fiir ein System
mit einem Zustandsvektor x(z):R — R™, einem Ein-
gangsvektor i(¢) : R — R" und einem Ausgangsvektor
$(t) : R — R™ lautet nach [6]

o Fl-len sl

und kann als Erweiterung von linearen zeitinvarianten Zu-
standsraummodellen verstanden werden. Das System héngt
kontinuierlich von einem stetig differenzierbaren Parame-
tervektor p : R — &2, & C R™ ab, wobei n,, die Anzahl
der variablen Parameter in p darstellt. Zusitzlich werden
die Anderungsraten p(t) der Parameter als beschrinkt be-
trachtet. Alle zuldssigen Trajektorien von p(¢) konnen des-
halb durch die Menge

@ o ={p@t)|p(t)e ZAp(1) eR™,
| pi(t)| <vi, i=1,...,n,,Vt R}

erfasst werden [6]. Mit v; werden die Ratenbeschrinkun-
gen fiir jeden einzelnen Parameter i des Parametervektors
p(t) bezeichnet. Zusitzlich wird p(¢) noch auf ein be-
stimmtes Intervall p : [Pyin, Pmax] begrenzt. Der Zustands-
raum in Gleichung (1) setzt sich aus den kontinuierli-
chen Matrix-Funktionen A: & — R™%*"x B: 97 — R™>Mi,
C: P — RY"™ und D: & — R"*" zusammen. Auf die
Angabe der Zeitabhéngigkeit wird im Folgenden aus Griin-
den der Ubersichtlichkeit verzichtet.

Erzeugt werden LPV-Modelle hier durch die Linearisie-
rung eines nichtlinearen Modells in lokal konstanten Ar-
beitspunkten in Abhéngigkeit von p [7]. Die im Folgenden
betrachteten Problemstellungen der Modellreduktion (Ka-
pitel 2.1) oder dem Entwurf von Regelungen (Kapitel 2.2)
konnen mit Hilfe von linearen Matrix-Ungleichungen (/i-
near matrix inequalites — LMIs) gelost werden. Da das Sys-
tem aus Gleichung (1) kontinuierlich von p abhéngt, sind in
diesem Fall unendlich viele LMIs zu Losung des Problems
erforderlich. Ein moglicher Losungsansatz ist es, das Pro-
blem in einer gitterbasierten Form zu beschreiben, wie es
auch in [6] und [8] durchgefiihrt wird. Dabei wird die be-
trachtete Menge aller Parameter p mit einer finiten Anzahl
von Elementen aus .7 angenihert. Das LPV-System wird
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also durch eine finite Menge von Zustandsraummodellen
fiir diskrete Werte des Parametervektors p beschrieben, so-
dass ein Problem mit einer endlichen Dimension entsteht.
Es wird allerdings nur eine Approximation des eigentli-
chen Problems gelost, weshalb das betrachtete Parameter-
gitter sehr sorgfiltig zu wihlen ist. Ein sehr feines Gitter
erschwert die Losung deutlich. Es ist daher empfehlens-
wert, das Problem zunichst auf einem eher groben Gitter
zu 16sen und das Resultat anschlieend auf dessen Giiltig-
keit auf einem feineren Gitter zu priifen [6, 8].

2.1 Balancierte Modellreduktion

Die balancierte Modellreduktion ist ein numerisches Ord-
nungsreduktionsverfahren, welches es ermoglicht ein Sys-
tem durch ein dhnliches System mit geringerer Ordnung
anzundhern. Hierzu wird das System in eine balancierte
Form tiberfiihrt, welche dadurch charakterisiert ist, dass die
beiden als konstant angenommenen Gram’schen Matrizen
der Steuerbarkeit (P) und Beobachtbarkeit (Q) identisch
sind und als Diagonalmatrix der Form

3) P = Q =diag(oy,0,...,0,)
mito; >0p > - >0, >0

auftreten. Mit o; = \/A;(QP) werden die Singulirwerte
bezeichnet und unter A;(QP) wird der i-te Eigenwert der
Matrix QP verstanden. Durch die Annahme von konstan-
ten Matrizen P und Q konnen beide durch die Losung von

) A(p)P+PA(p)" +B(p)B(p)" <0,
(5) A(p)' @+ QA(p)+C(p)"C(p) <0

ermittelt werden [9]. Eine Balancierung des Systems wird
erreicht, indem eine konstante Transformationsmatrix 7" er-
mittelt wird, die das System aus Gleichung (1) in ein balan-
ciertes System der Form

o [o]-[romer Tl

u

tiberfiihrt.

Das balancierte System aus Gleichung (6) ldsst sich nun
wie folgt

Xp, Anlp) An(p) | Bi(p) | [x
D |i| = | Au(p) Axn(p) | B2(p) | |xe
i Cilp) Glp) [ Dlp) | L

aufteilen, wobei im Zustandsvektor x;, die Zustdnde mit ei-
nem geringen Anteil am gesamten Ubertragungsverhalten
enthalten sind. Das ganze System (7) ldsst sich dann durch
Abschneiden auf

®) H _ Fﬂu(ﬂ) By (p)} H

¥ [Gp) D(p)] (@

reduzieren, welches mit X nur noch die Zustinde aus dem
Zustandsvektor xp, aus System (7) enthélt. Fiir detailliertere
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Informationen zum balancierten Abschneiden, zur Berech-
nung der Transformationsmatrix 7 und der Anwendung auf
aeroelastische Systeme wird an dieser Stelle auf [9, 10] ver-
wiesen.

2.2 Reglerentwurf

Eine Moglichkeit zur Regelung eines LPV-Systems ist der
Entwurf einer dynamischen Ausgangsriickfithrung, wel-
che die induzierte Ly-Norm des Systems minimiert. Die-
ser Ansatz wird als Verallgemeinerung des He.-Entwurfs
(siehe [11]) fiir LPV-Systeme verstanden. Hierzu wird das
LPV-System aus Gleichung (1) in folgende Untermatrizen
aufgespalten [8]

X Alp) | Bilp) Ba(p) | [x
) z| = | Ci(p) | Du(p) Dualp) | |w
y G (p) | Da(p) Dxn(p) | |«

Dabei wurde der Ausgangsvektor § aus Gleichung (1) in
Mess- (y) und Performance-GroBlen (z), sowie der Ein-
gangsvektor & in Stell- (u) und Storgrofien (w) aufgeteilt.
Des Weiteren wird die induzierte L-Norm des Systems aus
Gleichung (9) fiir x(0) =0 zu

[2ll2

(10)
peatwer\{o} W2

”Gwz” =

definiert, wobei mit G,,, die Ubertragungsmatrix des Sys-
tems aus Gleichung (9) von Eingang w auf Ausgang z be-
zeichnet wird [8]. Gesucht ist nun ein Regler K, welcher
den geschlossenen Regelkreis mit der Ubertragungsmatrix
Fi(G, K) stabilisiert und gleichzeitig die Bedingung || F; (G,
K)| < v erfillt. Hierbei wird v als obere Schranke der in-
duzierten Lr-Norm aus Gleichung (10) definiert und mit
F(G, K) wird die Lower Fractional Transformation (LFT)
von G und K bezeichnet (siehe [11]). Dies kann gewéhr-
leistet werden, wenn zwei symmetrische positiv definite
Lyapunov-Matrizen X (p) und Y (p) existieren, die fiir al-
le p € < die die LMIs

[Z:(x) —B,BT  xCT, v Y(B) —ByD112) ]
a1 * -1 7y 'Dyyy. <0,
* * —I
_fg (Y)-c¥c, vBy vy NG —CyDy12) ]
(12) * ~1 y Dl <0,
* * —1I
Xy U]
(13) NEAE
mit

(14) Z;(X) = X(A —BzCu)T + (A —BQC12)X — gl + (p,%) s
(15) Zr(Y) =Y(A—BnG) +(A—B1nG)TY + _gi (Pi%>7
erfiillen und o7 eine kompakte Menge beschreibt [6]. Auf
die Angabe der Abhingigkeit aller Matrizen vom Parame-

tervektor p wurde aus Griinden der Ubersichtlichkeit ver-
zichtet und mit » wird die symmetrische Vervollstindigung
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bezeichnet. Weiterhin muss das System aus Gleichung (9)
unter Beibehaltung der Norm durch eine geeignete Trans-
formation in die Darstellung

X A BU BIZ B2 X
(16) a2l _ | Cu | Dunn Dz 0 wi
22 Ci2 | Dzt Dnp 1 wy
y C2 0 1 0 u

iiberfithrt werden (siehe [12]). Mit der Darstellung (16)
konnen dann die fehlenden Matrizen zu

a7 B = [B11B12],
(18) cf =[cf chy],
Diy1. Dy Dunez
(19) [D112~:| [DIIZI D1122:| [Pu1 Dina]

definiert werden [6]. Das Regelungsproblem wird gelost,
indem die Matrizen X (p) und Y (p) mit Hilfe der LMIs (11)
- (13) so bestimmt werden, dass Y minimal wird. Um die
Abhiingigkeit von der Anderungsrate der Parameter p zu
betrachten, muss fiir die beiden Matrizen X (p) und Y (p)
noch ein funktionaler Zusammenhang definiert werden.
Dazu werden im Vorfeld vor der Synthese fiir beide Ma-
trizen Basisfunktionen der Form

(20) X(p)=Xo+p1-Xi1+p?-Xio+...+p2-Xo1 + ...

festgelegt [6]. Die Wahl der Basisfunktionen und der Ord-
nung, mit welcher die einzelnen Parameter beriicksichtigt
werden, erfolgt nach keinen festen Regeln und basiert im
Wesentlichen auf der Erfahrung des Anwenders. Grund-
satzlich gilt es, diese Basisfunktionen so einfach wie mog-
lich zu halten, da deren Ordnung direkt mit der Anzahl an
Unbekannten in den LMIs (11)-(13) korreliert und eine zu
grofle Ordnung das Problem erheblich komplizierter gestal-
ten kann [13].

Mit der Losung fiir X(p), Y(p) und ¥ lisst sich dann ein

Regler K der Form

iR| _ | Ar(p,p)
u )

ey = e

Al

berechnen. Dessen Systemmatrix Ag ist zusitzlich zum Pa-
rametervektor p auch noch von dessen Anderungsrate p
abhingig. Fiir detaillierte Informationen zur Berechnung
der Matrizen X (p) und Y (p) beziehungsweise der Regler-
matrizen aus Gleichung (21) wird auf [6] verwiesen.

3 MODELLIERUNG

Es wird ein aeroelastisches Modell eines zivilen Passagier-
flugzeuges mit instationédrer Aerodynamik verwendet, wel-
ches auf der Modellierung aus dem Digital-X-Projekt ba-
siert [14]. Die Strukturdynamik des Flugzeuges wird durch
die reduzierte modale Basis eines Finite-Elemente Modells
beschrieben.
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Mit Hilfe der Annahmen aus [15] konnen die Gleichungen
der Starrkorperdynamik durch die nichtlinearen Gleichun-
gen der Flugmechanik ersetzt werden, wodurch ein inte-
griertes aeroelastisches Flugmechanikmodell der Form

my (Vo + Qp X Vi — Tpe8r)
Ip€p +Qp % (JpQp)

Myiiy+Bguis+Kgup = CPZ:P;”([)

(22) = D P (1),

(23)

entsteht [16]. Die Matrizen @] und <I>JZ beschreiben die
Modalmatrizen aufgeteilt in Starrkorper (b)- und flexible
Moden (f). V, bzw. €, stellen die translatorischen und
rotatorischen Geschwindigkeiten im flugzeugfesten Koor-
dinatensystem dar. Die Transformationsmatrix 7j, bildet
die Gravitation g, vom erdfesten Koordinatensystem in
das flugzeugfeste ab. Im Vektor u; werden die Auslenkun-
gen der flexiblen Schwingungsmoden zusammengefasst.
Die Matrizen My, By und Ky beschreiben die modale
Massen-, Dampfungs- und Steifigkeitsmatrix. Die Matri-
zen der Masse My und der Steifigkeit Ky ergeben sich aus
der Modal-Transformation des kondensierten FE-Modells.

Die externen Lasten durch die Aerodynamik werden durch
die Doublet Lattice Method (DLM) (siehe [17]) berechnet.
Diese Methode ist allerdings nur im Frequenzbereich de-
finiert und muss fiir die Verwendung im Zeitbereich in ei-
ne Zustandsraummodellierung transformiert werden. Hier-
zu kommt eine rationale Funktionsapproximation nach Ro-
ger [18] (RFA - Rational Function Approximation) zur An-
wendung. Fiir eine detailliertere Beschreibung der Model-
lierung wird auf [16] verwiesen.

3.1 Bdéen-Modellierung

Zur Betrachtung von atmosphérischer Turbulenz in flug-
mechanischen Analysen wird in [19] die Verwendung des
Dryden-Spektrums zur Ermittlung der Béengeschwindig-
keiten empfohlen. Es werden nur vertikale und zur Flug-
zeuglingsachse symmetrische Boen betrachtet. Aus dem
Leistungsspektrum in vertikaler Richtung kann nach [20]
ein Formfilter

. o 14+ joV3T,
Gdryd(]w) = 6‘,%Tw . (1+]CI)T );)a
w
L

TW:V

(24)
(25)

erzeugt werden. Mit dessen Hilfe ist es moglich, aus einem
weillen Rauschsignal atmosphirische Turbulenz in Form
einer vertikalen Boengeschwindigkeit in Abhédngigkeit von
Oy, Lund der Fluggeschwindigkeit V zu erzeugen. Mit Hil-
fe der Varianz o,, wird die Stirke der Turbulenz und die
Flughohe beriicksichtigt. Die charakteristischen Linge L
ist ebenfalls von der Flughohe abhingig und wird nach [21]
auf L = 1750ft gesetzt.
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3.2 Modelireduktion

Bei einer aeroelastischen Modellierung entsteht ein Mo-
dell mit einer sehr grolen Anzahl an Zustinden (n, > 100).
Um eine numerisch stabile Reglersynthese zu gewihrleis-
ten, ist es daher erforderlich die Modellordnung zu reduzie-
ren. Zuerst wird das beschriebene Modell so weit wie mog-
lich physikalisch vereinfacht. Das Ubertragungsverhalten
bei einer Anregung durch symmetrische Boen kann durch
die Betrachtung der ersten 20 symmetrischen Moden hin-
reichend genau beschrieben werden. Das Modell wird an-
schlieBend an Trimmpunkten im stationiren Reiseflug in
Hohe und Machzahl linearisiert und daraus ein gitterba-
siertes LPV-Modell erzeugt. Es wird ein Flug mit einer
Machzahl Ma = 0,85 angenommen und die Flughohe als
LPV-Parameter p betrachtet. Es entsteht ein Zustandsraum-
modell des betrachteten Problems mit 76 Zustinden. In ei-
nem weiteren Schritt wird das Zustandsraummodell mit der
in Abschnitt (2.1) beschriebenen balancierten Ordnungsre-
duktion auf 35 Zusténde verkleinert.

4 REGELUNG

Ziel des Reglerentwurfes ist die Reduktion von Strukturlas-
ten infolge atmosphérischer Turbulenz. Mit Hilfe von Si-
mulationen wurden in diesem konkreten Fall die Belastung
in der Fliigelwurzel als die groften auftretenden Lasten
identifiziert. Es wird eine Regelung mit Ausgangsriickfiih-
rung entworfen, mit der die induzierte L,-Norm aus Glei-
chung (10) des geschlossenen Regelkreises der verallge-
meinerten Regelstrecke minimiert wird. Darunter versteht
man eine um zusitzliche Ein- und/oder Ausginge erweiter-
te Regelstrecke. Dies ermoglicht es, mehrere Anforderun-
gen gleichzeitig zu beriicksichtigen und den Entwurf besser
zu spezifizieren [22].

4.1 Definition des Regelungsproblems

Die verallgemeinerte Regelstrecke des in diesem Beitrag
betrachtete Regelungsproblems ist in Abbildung (1) dar-
gestellt. Zur Reduktion der angesprochenen Strukturlas-

w 72 72
_"ﬂl“’ er

Flugzeug

u

Abbildung 1. Darstellung formulierten Regelungsproblems

ten werden der Regelstrecke die Querkraft, sowie Biege-
und Torsionsmoment in der Fliigelwurzel als zusitzliche,
nicht messbare Ausginge hinzugefiigt. Aulerdem wird der
Passagierkomfort durch die vertikale Beschleunigung im
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Schwerpunkt quantifiziert. Diese vier Groen werden im
Vektor z, zusammengefasst. Des Weiteren wird der verall-
gemeinerten Regelstrecke ein Durchgriff der StellgroBen u
hinzugefiigt, welcher im Folgenden als z, bezeichnet wird.
Als MessgroBen y werden vier vertikale Beschleunigungs-
messungen im Schwerpunkt, Heck und Fliigelspitze sowie
—mitte verwendet. Die Wahl ist mit der einfache Messbar-
keit von Beschleunigungen und der guten Identifizierbar-
keit von Schwingungen mit Hilfe von Beschleunigungssi-
gnalen begriindet. Die Messgroflen werden mit einem ad-
ditiven Fehler n versehen, um den Einfluss von Sensorrau-
schen abzubilden.

Zur besseren Umsetzung der gewiinschten Anforderungen
und zur relativen Gewichtung untereinander werden die
Ausgiénge z, und z; mit Gewichtungsfiltern versehen, wie
in Abbildung (1) dargestellt. Dazu werden Tief- und Hoch-
passfilter erster Ordnung der Form

Tur-s
26 =Ky — 0
(26) GHP(S) Hp 1+THP'S,
1
27 Gr(s) =Kpp —7—
27) (s) 5T

verwendet. Die StellgroBen im Ausgang z, werden mit
Hochpassfiltern gewichtet um hochfrequente Stellsignale
und Aktuator-Sittigung zu vermeiden. Die mit Hilfe des
Reglers zu reduzierenden Groflen im Ausgang z, werden
mit Tiefpassfiltern gewichtet, da die betrachtete Storung
ebenfalls eine Tiefpasscharakteristik besitzt und somit stér-
kere Effekte der Boenanregung in niedrigen Frequenzberei-
chen zu erwarten sind. AuBlerdem werden die Messfehler n
mit G, gewichtet und die Anregung des Flugzeugs durch
Boen wird dem in Kapitel 3.1 vorgestellten Dryden-Filter
und einem weillen Rauschsignal w realisiert.

4.2 Regler-Synthese

In der Regler-Synthese wird die induzierte L,-Norm aus
Gleichung (10) der verallgemeinerten Regelstrecke von der
Storung durch die Béen w auf die definierten Anforderun-
gen z = [Z,,%])7 minimiert, indem die MessgroBen y mit
einem Regler auf die Stellgrofien u riickgekoppelt werden.

Vor der eigentlichen Synthese des Reglers werden zunéchst
die Gewichtungsfunktionen aus Gleichung (26) und (27)
parametrisiert. Die Parameter werden mit Hilfe einer Opti-
mierung ermittelt, wie es beispielsweise in [23] beschrie-
ben wird. Hierzu wird ein Referenz-Problem in einem
einzelnen Gitterpunkt betrachtet und ein H.-Regler da-
fir entworfen. Die Regelung in einem Gitterpunkt dient
als Referenz, da ein LPV-Regler lokal in einem bestimm-
tem Gitterpunkt nur maximal die Leistungsfahigkeit eines
H..-Regler in diesem Punkt erreichen kann. Aus Griinden
der Rechenzeit wird die Optimierung nur in einem Git-
terpunkt durchgefiihrt. Verwendet wird hierzu das Opti-
mierungstool MOPS (Multi Objective Parameter Synthesis)
des DLR. Es ermoglicht eine Optimierung mit mehreren
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Zielen bei gleichzeitiger Beriicksichtigung von Einschrin-
kungen [24].

Ziel der Optimierung ist es, die Gewichtungsfunktionen
so zu bestimmen, dass die Schnittlasten in der Fliigel-
wurzel minimal werden. Diese werden mit Simulationen
im Zeitbereich ermittelt und mit Hilfe von Maximalwert
und Standardabweichung beschrieben. Zusitzlich werden
fiir die Optimierung Einschridnkungen formuliert. Sowohl
die Stellrate als auch der Stellwinkel der drei verwende-
ten Aktuatoren werden auf 20° beziehungsweise 30°/s be-
schriankt. Des Weiteren werden die vertikale Beschleuni-
gung im Schwerpunkt und die Nickrate auf den jewei-
ligen Maximalwert im ungeregelten Fall beschrinkt, um
eine Verschlechterung des Passagierkomforts zu verhin-
dern. Die Optimierung selbst wird in zwei Stufen mit
jeweils verschiedenen Methoden durchgefiihrt. Um eine
schnelle Konvergenz zu erreichen, wird im ersten Schritt
mit der Pattern-Search-Methode ein gradientenfreies Ver-
fahren verwendet. Das dabei erhaltene Ergebnis wird im
zweiten Schritt mit der SQP-Methode (Sequential Qua-
dratic Programming), also einem Verfahren welches auf
Gradienten basiert, weiter optimiert. Grundsétzlich sind
Gradienten-Verfahren effizientere Optimierungsmethoden
und das SQP Verfahren ist dariiber hinaus besonders fiir
Optimierungen mit Beschrinkungen geeignet. Da gradien-
tenfreie Verfahren hingegen numerisch robuster sind, wird
das beschriebene Vorgehen angewandt. Genauere Informa-
tionen zu den beiden Verfahren sind in [24] zu finden.

Mit den erhaltenen Gewichtungsfunktionen wird die Syn-
these des LPV-Reglers mit der Funktion /pvsyn aus der
MATLAB Toolbox LPVTools [25] durchgefiihrt. Fiir die
beiden Lyapunov-Matrizen X (p) und Y (p) wird eine linear
von der Hohe abhiingige Basisfunktion betrachtet und auf-
grund der Grofle wird das Regelungsproblem in der Syn-
these zundchst nur mit drei Gitterpunkten approximiert.
Um die Synthese zusitzlich noch zu verbessern, wird das
System in jedem Gitterpunkt mit einem Optimalwert ska-
liert. Da bei einer LPV-Synthese immer ein Minimum iiber
alle Gitterpunkte gesucht wird, orientiert sich das Gesam-
tresultat immer am schlechtesten aller Werte. Um das zu
vermeiden, wird in jedem Gitterpunkt ein individueller H.-
Regler berechnet und das dabei erzielte y als Optimal-
wert in dem jeweiligen Punkt definiert. Dieses Vorgehen
wird Gamma-Scaling genannt (siehe [26]) und sorgt da-
fiir, dass alle Gitterpunkte gleich gewichtet werden. Mit
der Synthese wird unter den beschriebenen Bedingungen
ein Y,y = 1,029 erreicht. Das bedeutet, dass der erzielte
Regler in jedem Gitterpunkt etwa 3 % vom definierten Op-
timalwert abweicht.

Mit der durchgefiihrten Synthese wird ein Regler in den
drei betrachteten Gitterpunkten erzeugt. Man erhilt aller-
dings aufgrund der vorher festgelegten Basisfunktionen
(siehe Gleichung (20)) von der Hohe abhingige Funktio-
nen fiir X(p) und Y(p), sodass anschlieBend fiir jede be-
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liebige Hohe im betrachteten Parameterbereich ein Regler
berechnet werden kann. Dabei ist zu beachten, dass die bei
der Synthese erzielten Resultate nur in den vorher betrach-
teten Gitterpunkten garantiert werden konnen. Daher ist die
Giiltigkeit der Lyapunov-Matrizen fiir die LMIs (11)-(13)
in allen anderen Punkten gesondert zu priifen.

5 AUSWERTUNG

Zur Beurteilung des Reglers wird dessen Verhalten auf dem
linearisierten Gesamtmodell untersucht. Es wird der in drei
Gitterpunkten erhaltene Regler auf fiinf Gitterpunkte er-
weitert. Um die Analyse zu vereinfachen, wird die Hohen-
dnderung vernachléssigt und der Regler jeweils nur bei ei-
ner konstanten Hohe ausgewertet. Der geschlossene Regel-
kreis wird dann auf dessen Leistungsfihigkeit und Robust-
heit untersucht.

5.1 Beurteilung der Leistungsfahigkeit

Die Leistungsfihigkeit des Reglers wird zunéchst mit Hil-
fe von Simulationen im Zeitbereich bewertet. Hierzu wer-
den Simulationen mit und ohne Regler in allen betrachteten
Flughohen durchgefiihrt und anschlieBend die maximalen
auftretenden Schnittlasten ausgewertet. Betrachtet werden
die Resultate des geregelten Systems relativ zum ungere-
gelten System.

In Abbildung (2) sind die in der Simulation erzielten Ab-
minderungen der maximalen Schnittlasten in der Fliigel-
wurzel in fiinf verschiedenen Flughohen dargestellt. Au-
Berdem wird zur Bewertung des Passagierkomforts zusétz-
lich noch der Vergleich der vertikalen Beschleunigung im
Schwerpunkt relativ zum ungeregelten Fall abgebildet. Es
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Abbildung 2. Abminderung der max. Lasten & Beschleunigun-
gen

zeigt sich, dass durch den Regler fiir alle drei betrachte-
ten Schnittlasten iiber den gesamten Hohenbereich Lastab-
minderungen zwischen 10 % und 20 % erreicht werden. Bei
der Betrachtung der Beschleunigung im Schwerpunkt er-
gibt sich, dass das in Kapitel 4.1 formulierte Regelungsziel
eingehalten werden konnte und in keiner der betrachteten
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Flughthen eine Verschlechterung gegeniiber dem ungere-
gelten Fall auftritt. Es fallt allerdings auf, dass die Leis-
tungsfihigkeit der Regelung stark mit der Hohe schwankt.
Die Ursache hierfiir ist in der Festlegung der Gewichtungs-
funktionen in Kapitel 4.2 zu suchen, da diese nur fiir eine
Flughthe von 8.000m optimiert und im Anschluss fiir den
gesamten Hohenbereich verwendet wurden.

Des Weiteren werden die H..- und H>-Normen im ungere-
gelten und geregelten Fall miteinander verglichen. Es wird
aus der verallgemeinerten Regelstrecke aus Kapitel 4.1 nur
das Ubertragungsverhalten von der Anregung durch die
Boen w auf die Schnittlasten in der Fliigelwurzel im Aus-
gang z, betrachtet. Die Normen werden fiir jede Schnitt-
last einzeln berechnet. Die H>-Norm wird zusitzlich be-
trachtet, da sie der Standardabweichung des Systemaus-
gangs infolge einer Storung durch weilles Rauschen bei ei-
ner unendlich langen Simulation entspricht. Sie ist daher
ein gutes Bewertungskriterium fiir Systeme unter stochas-
tischer Anregung. Die Normen wurden ebenfalls in allen
betrachteten FlughShen berechnet und mit dem ungeregel-
ten Fall ins Verhiltnis gesetzt. Die Ergebnisse sind in Ab-
bildung (3) dargestellt. Die Betrachtung der Systemnormen
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Abbildung 3. Verinderung der Systemnormen durch Regelung

bestitigt die Resultate, die bereits bei der Analyse der Si-
mulationsergebnisse festgestellt wurden. Es wird eine si-
gnifikante Abminderung iiber den gesamten betrachteten
Hohenbereich erreicht, jedoch schwankt die Reduzierung
je nach Flughohe. Es lésst sich feststellen, dass die Resul-
tate im Punkt der Optimierung aus Kapitel 4.2 am besten
und in den anderen Flughohen erkennbar schlechter ausfal-
len.

Abschliefend wird noch der benotigte Stellaufwand in der
Simulation betrachtet. Die jeweils maximalen und minima-
len Werte fiir Stellwinkel und Stellrate im gesamten be-
trachteten Betriebsbereich sind in Tabelle 1 dargestellt. Es
wird deutlich, dass der benétigte Stellaufwand der Rege-
lung innerhalb der definierten Betriebsgrenzen (+20° und
30°/s) liegt. Auffillig ist, dass das duBere Querruder so
gut wie gar nicht benutzt wird. Das ist allerdings mit den in
Kapitel 4.2 definierten Zielen der durchgefiihrten Optimie-
rung zu begriinden. Durch die Minimierung des Torsions-
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Stellwinkel (°) max.
Hohenruder 1,36
Querruder (innen) | 4,01
Querruder (aufien) | 0,02
Stellrate (°/s) max.
Hohenruder 11,16
Querruder (innen) | 12,86
Querruder (aulen) | 0,04

Tabelle 1. Stellaufwand der Regelung

moments in der Fliigelwurzel wird eine moglichst geringe
Nutzung der Querruder angestrebt, da dies zu einer Verwin-
dung des Fliigels fithrt. Da aber durch die zusitzlichen Be-
schrinkungen in vertikaler Beschleunigung und Nickrate
eine hauptsichliche Nutzung des Hohenruders verhindert
wird, verteilt sich der Stellaufwand auf inneres Querruder
und Hohenruder.

5.2 Robustheitsanalyse

Zur Beurteilung der Robustheit des Reglers wird als ers-
tes die Phasen- (¢,) und Amplitudenreserve (A,) des Re-
gelkreises ermittelt. Diese konnen bei einem Mehrgrofen-
system beispielsweise fiir jeden Ein- und Ausgang einzeln
berechnet werden, indem jeder einzeln aufgeschnitten und
jeweils der dabei entstehende offene Regelkreis einzeln be-
trachtet wird. Dies wird in allen betrachteten Flughthen
durchgefiihrt und die dabei erhaltenen kleinsten Werte sind
in Tabelle (2) dargestellt. Es zeigt sich, dass eine Phasen-

Eingang A, o
Ho6henruder 5.14dB 86.6°
Querruder (innen) 18.98dB | 101.1°

Querruder (au3en) 51.89dB -

Ausgang A, o,

Beschl. (Schwerpunkt) | 14.15dB -
Beschl. (Heck) 5.69dB 67.9°

Beschl. (Flugel - aulen) | 22.88dB -

Beschl. (Fligel - innen) | 16.64dB -

Tabelle 2. Amplituden- und Phasenreserve

reserve (¢,) von mindestens 67.9° und eine Amplituden-
reserve von mindestens A, = 5.14dB erreicht werden. Als
Richtwerte werden typischerweise eine Phasenreserve von
¢, = 45° und eine Amplitudenreserve von A, = 6dB an-
genommen. Die Amplitudenreserve liegt nur leicht unter-
halb von A, = 6dB und kann damit noch als ausreichend
grof} betrachtet werden. Dies kann auf Kosten der Leis-
tungsfihigkeit verbessert werden, indem die Zeitkonstante
T,» in dem Gewichtungsfilter aus Gleichung (26) des ent-
sprechenden Aktuators reduziert und somit dessen Band-
breite verkleinert wird [11]. Eine weitere Moglichkeit be-
steht darin, die Gewichtung durch die individuelle Verstér-
kung K, des Filters (26) zu vergroBern, sodass die Nut-
zung des Aktuators in der Reglersynthese stéirker einge-
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schriankt wird. Gleiches lisst sich auch bei der zweiten et-
was zu geringen Amplitudenreserve A, = 5.69dB anwen-
den. Allerdings gilt zu beachten, dass dadurch die erreichte
Lastabminderung verschlechtert wird.

Des Weiteren werden mit Hilfe von Simulationen im Zeit-
bereich die Auswirkungen von Parametervariationen unter-
sucht. Das Flugzeug wurde im Reglerentwurf mit einer fes-
ten Masse und Schwerpunktlage bei einem Flug mit kon-
stanter Machzahl betrachtet. Da diese Parameter im Flug
jedoch nicht konstant bleiben, wird abschliefend der Ein-
fluss von Abweichungen gegeniiber dem nominalen Fall
untersucht. Es werden daher die Stabilitét sowie Leistungs-
fahigkeit des Reglers in verschiedenen Flughthen bei ver-
schiedenen Machzahlen und Massenfillen untersucht.

Zunichst wird bei konstanter Masse und Schwerpunktlage
die Machzahl zwischen 0,79 und 0,91 variiert. Zur Ana-
lyse wird die H.-Norm des geschlossenen Regelkreises in
allen betrachteten Hohen berechnet und mit der Norm im
ungeregelten Fall ins Verhiltnis gesetzt. Wie bereits bei der
Bewertung der Leistungsfihigkeit wird fiir die Berechnung
der Norm nur das Ubertragungsverhalten von der Anre-
gung durch die Boen w auf die Schnittlasten in der Fliigel-
wurzel im Ausgang z, aus der verallgemeinerten Regelstre-
cke aus Kapitel 4.1 betrachtet. Die entsprechenden Resulta-
te sind in Abbildung (4) dargestellt. Es zeigt sich, dass der
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Abbildung 4. Performance unter Variation der Machzahl

Regler zwar bei allen betrachteten Machzahlen in allen Ho-
hen stabil arbeitet, jedoch die Performance teilweise sehr
starken Schwankungen unterworfen ist. Insbesondere bei
den beiden Machzahlen oberhalb des Auslegungspunktes
sind groe Abweichungen zu beobachten. Sind im Flugbe-
trieb im gewiinschten Betriebsbereich stirkere Schwankun-
gen in der Flugmachzahl zu erwarten, ist die Annahme ei-
ner konstanten Machzahl daher nicht mehr ausreichend. Es
konnte also erforderlich sein, die Machzahl zusitzlich zur
Hohe als variablen Parameter in der Reglersynthese zu be-
riicksichtigen. Dies wiirde den Entwurf aufgrund der stei-
genden Komplexitit jedoch deutlich erschweren.

Im zweiten Fall wurden bei einer konstanten Machzahl von
Ma = 0,85 vier andere Massenverteilungen untersucht. Die
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Anderungen in der Masse m und im Schwerpunkt X ge-
geniiber dem Auslegungspunkt sind in Tabelle (3) darge-
stellt. Bei der Variation der Masse werden neben dem Aus-

I Massenfall | 1 H BUAR\ARA|

|
g
©) <+) ARG

Tabelle 3. Beschreibung der betrachteten Massenfille

legungsfall (IIT) mit (I) und (II) zwei Extremfille mit sehr
geringen Gesamtmassen betrachtet. Der erste Fall (I) stellt
dabei einen Flug komplett ohne Nutzlast dar. In den an-
deren beiden betrachteten Betriebspunkten (IV) und (V)
liegt die gleiche Masse wie im Auslegungsfall mit unter-
schiedlicher Verteilung vor. Die erzielten Resultate sind in
Abbildung (5) dargestellt. Es wird deutlich, dass eine Ver-
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Abbildung 5. Performance unter Variation des Massenfalls

dnderung der Nutzlast fiir den Regler problematisch wer-
den kann. Im zweiten betrachteten Betriebspunkt war der
geschlossene Regelkreis beispielsweise nicht mehr stabil.
Auch im ersten Betriebspunkt, welcher einen Flug ohne
Nutzlast darstellt, liefert der Regler keine zufriedenstel-
lenden Ergebnisse. Es zeigt sich eine VergroBerung der
H.-Norm gegeniiber dem ungeregelten Fall in einigen Ho-
hen. Zwar ist das ganze System in diesem Fall noch sta-
bil, dessen Performance wiirde aber einer Anwendung der
Regelung in diesem Fall widersprechen. Eine Verdnderung
der Massenverteilung hat in dieser Analyse hingegen kei-
nen nennenswerten Effekt auf die Regler-Performance und
Stabilitit. Es zeigt sich also, dass die Verdnderung der Mas-
se einen durchaus kritischen Einfluss auf das Regelverhal-
ten besitzt, da dies die Schwingungseigenschaften gegen-
iber dem Auslegungsfall zu stark verdndert.

6 FAZIT

Es wurde ein LPV-Regler fiir die robusten Béenlastabmin-
derung mit aeroelastischer Modellierung entworfen. In den
durchgefiihrten Simulationen zeigten sich in allen betrach-
teten Flughohen gute Ergebnisse in der Abminderung der
Belastungen in der Fliigelwurzel. Es konnten Querkraft,
Biege- und Torsionsmoment in der Fliigelwurzel deutlich
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iiber den betrachteten Hohenbereich abgemindert werden.
AuBerdem wurde die vertikale Beschleunigung im Schwer-
punkt des Flugzeugs als Index fiir den Passagierkomfort
leicht reduziert werden. Allerdings zeigte sich eine erkenn-
bare Schwankung in der Leistungsfahigkeit in Abhéngig-
keit der Flughohe. Als Ursache wurde die Optimierung der
verwendeten Gewichtungsfilter genannt, da diese nur fiir
einen Gitterpunkt ermittelt und anschlieBend fiir alle an-
deren Gitterpunkte verwendet wurden. Eine nachtrégliche
Optimierung des LPV-Problems wiirde moglicherweise ei-
ne gleichméBigere Abminderung ermoglichen.

Bei der Robustheitsanalyse zeigte sich, dass die Regelung
eine ausreichende Phasenreserve aufweist, die Amplitu-
denreserve allerdings in einzelnen Fillen etwas zu gering
ausfiel. Es wurden Moglichkeiten aufgezeigt, dies im Be-
darfsfall zu korrigieren. Es zeigte sich weiterhin, dass ins-
besondere die Masse des Flugzeuges ein kritischer Fak-
tor ist. Bei der Betrachtung von geringeren Massen zeig-
ten sich Instabilitidten oder Verstirkungen der Lasten ge-
geniiber dem ungeregelten Fall. Als weniger kritisch zeigte
sich der Einfluss der Machzahl. Eine Variation fiihrte in den
betrachteten Fillen nicht zu Instabilitdten. Allerdings zeig-
ten sich insbesondere bei Machzahlen oberhalb der Ausle-
gungsgrofie Schwankungen in der Performance. Diese Er-
kenntnisse sollten bei einer moglichen Weiterentwicklung
beachtet werden. Des Weiteren wurde in diesem Beitrag
die entworfene Regelung nur isoliert betrachtet. Da jedoch
die primdren Steuerflichen eines Flugzeuges benutzt wer-
den, sollten Wechselwirkungen zwischen der Flugsteue-
rung und der Regelung zur Lastabminderung ebenfalls un-
tersucht werden.

Insgesamt hat sich gezeigt, dass die Anwendung der LPV-
Regelung auf aeroelastische Systeme zwar mit einigen Her-
ausforderungen verbunden ist, aber trotzdem eine attraktive
Moglichkeit zur robusten Boenlastabminderung darstellt.
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