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Kurzfassung

Kurzfassung

Am Deutschen Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt e.V. (DLR) Standort Lampoldshausen
wird derzeit an glinstigeren, weniger toxisch und weniger karzinogenen Alternativen fiir
Hydrazin als Satellitentreibstoff geforscht. Dabei ist die Forschung an der Treibstoffkom-
bination aus Lachgas (N2O) und Ethan (C2Hg) in einem fortgeschrittenen Stadium, wo
bereits entwicketle Triebwerke getestet werden miissen. Darunter ist auch ein Triebwerk
der 200 N-Schubklasse.

Zudem am DLR wird an einem Freifluglandedemonstrator als Technologieplattform fiir
planetare Lander gearbeitet. Dierser soll mithilfe von griinen Raketentreibstoffen und fort-
schrittlichen Regelalgorithmen einen Freiflug in der Erdatmosphére von etwa 30 s Dauer
absolvieren kénnen.

In dieser Arbeit soll iiberpriift werden, ob sich dieses Triebwerk aus regelungstechnischer
Sicht zum Einsatz im Landedemonstrator in einem selbstbedriickten Zyklus eignet. Dafiir
wurde in dieser Arbeit ein 200 N-Triebwerk mit gasformigem Lachgas und Ethan als Treib-
stoff getestet und ein Schubfolgeregelungsalgorithmus entwickelt. Um eine Drosselbarkeit
zu gewahrleisten, wurde ein Regelventil in die Lachgasleitung des bestehenden Priifstand
M11.5 eingebaut. Der Regler nutzt eine modellbasierte Vorstuerung zur schnellen, groben
Einregelung des Brennkammerdruckes und ein internes Triebwerksmodell in Verbindung
mit einem PI-Regler, um stationdre Genauigkeit zu gewahrleisten.

Um die Eignung fiir den Einsatz als Hauptantrieb in einem Landedemonstrator zu iiberprii-
fen, wurde eine Hardware-in-the-Loop-Simulation durchgefiiht. Das bedeutet, dass von der
Messtrecke aufgezeichnete Schubwerte an eine Lander-Flugsimulation iibergeben werden,
wo in Echtzeit von einem Flugregler Sollschubwerte berechnet werden, die wiederum von
der Messtrecke bei Triebwerkstests eingeregelt werden. Dabei konnte der Schubregelkreis
alle Anforderungen an die Regelgiite erfiillen, indem eine realistische Trajektorie erfolg-
reich nachgeflogen werden konnte.

Auflerdem wurde eine Modellrechnung der Tankzustdnde bei Treibstoffentnahme unter
Annahme einer jeweiligen Equlilbriumstemperatur in den Tanks mit einem Simulations-
skript durchgefithrt. Es ergab sich, dass ein selbstbedriicktes HyNOx-Antriebssystem die
Anforderungen eines Freifluges nicht erfiillen kann, da das Absinken des Tankdruckes bei
Treibstoffentnahme ein Absinken des Triebwerksschubes zur Folge hat. Da der Schub nach
30 s nicht ausreicht, um unter Erdatmosphérenbedingungen zu schweben, muss fiir den
Landedemonstrator eine andere Losung gefunden werden.
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Abstract

Abstract

At the German Aerospace Center’s (DLR) facility in Lampoldshausen research on cheaper
and less toxic alternatives for hydrazine as rocket propellant is conducted. The propellant
combination of nitrous oxide (N2O) and ethane (CoHg) is considered as such. Currently,
tests on these rocket engines are about to be conducted to evauate their performance.
Furthermore, a free flight landing demostrator for research on planetary soft landings is
developed at DLR. Using green propellants an advanced control algorithms, a 30 s flight
is to be demostrated.

In this thesis, the feasability of a 200 N thruster using gaseous nitrous oxide and ethane for
the lander’s main engine shall be investigated. A control valve is inserted into the ethane
and nitrous oxide feeding line on the existing M11.5 test bench. A control algorithm using
model based feed forward control to enable quick control and a internal engine model in
conjunction with a PI controller to enable precise control behauiviour is implemented. To
prove feasability, a hardware in the loop simulation is conducted, where thrust measure-
ments are fed into a flight simulation with internal flight controller. The flight controller
then computes a desired thrust value based on the lander’s flight state inside the simulation
and fowards it to the test setup, where the thrust controller follows this value in a thruster
hot fire test. Analysis of these simulation tests conclude a feasable control behaiviour of
the control circle regarding a free flight demonstration.

However, a model based analysis of the propellant tank state unter assumption of an equili-
brium inside the respective propellant tanks concludes that a self pressurized system is not
feasable for use in a free flight demonstrator. This is due to lowering tank pressure during
flight resulting in low combustion chamber pressure and thus low thrust near the end of
the flight. As the thrust becomes too low for the lander to hover, a system based on self
pressurized nitrous oxide and ethane is deemed unfit for use on the free flight demonstrator
and a different solution has to be found.
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Nomenklatur

Akronyme

HyNOx Hydrocarbons with Nitrous Oxide

DLR Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt e.V.
MEOP Maximum Expected Operating Pressure

HTP High Test Hydrogen Peroxide

EMIM SCN 1-Ethyl-3-Methylimidazolium Thiozyanat

NTO Distickstoff-Tetroxid

MMH Monomethyl-Hydrazin

UDMH Unsymmetrsches Dimethyl-Hydrazin

N,O Distickstoffmonoxid/ Lachgas

CQH(; Ethan

ASCENT Advanced Spacecraft Energetic Non-Toxic Propellant
OoTV Orbital Transfer Vehicle

GNC Guidance-Navigation-and-Control

IMU Inertial Measurement Unit

PWM Pulsweitenmodulation

MPC Model Predictive Control

SIL Software in the Loop

HIL Hardware in the Loop

ZRD Zustandsraumdarstellung

P Proportional

1 Integral

PI Proportional-Integral

PID Proportional-Integral-Differenzial

NASA National Aeronautics and Space Administration
CEA Chemical Equilibrium and Applications

NIST National Istitute of Standards and Technology
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k - Zeitschritt
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Wi Sollwert
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Qs Steuerbarkeitsmatrix
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G(2) Ubertragungsfunktion der Regelstrecke

N(z) Nennerpolynom

Z(z) Zahlerpolynom
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1 Einleitung

1 Einleitung

1.1 Motivation

1.1.1 Die Bedeutung von Mondlandesonden

Am 22. Februar 2024 gelang es der Firma INTUITIVE MACHINES, INC. aus den USA den
Lander Odysseus als erste private Firma weltweit weich auf dem Mond zu landen [1]. Zuvor
sind andere Firmen wie SPACEIL, ISPACE INC. oder ASTROBOTIC TECHNOLOGY INC. an
dieser groflen Herausforderung gescheitert, was die Schwierigkeit in der technischen Umset-
zung von weichen Mondlandungen verdeutlicht [2], [3], [4]. Seit den spaten 2010er Jahren
gibt es ein wissenschaftliches Interesse an Mondlandungen wie zuletzt in den 1960er und
1970er Jahren [5]. Speziell die National Aeronautics and Space Administration (NASA)
fordert mit dem COMMERCIAL-LUNAR-PAYLOAD-SERVICES-Programm viele private Un-
ternehmen in den USA dabei, Systeme fiir den Frachttransport zur Mondoberfliche zu
schaffen [6]. Aulerdem gelang es den staatlichen Raumfahrtagenturen aus China und Indi-
en erst in den letzten Jahren, eine Landesonde auf dem Mond zu bringen [7], [8]. Auch in
Europa wird im Rahmen des ARTEMIS-Programms am robotischen Frachttransportlander
Argonaut gearbeitet [9]. Um die Erfolgsaussichten einer Landung zu erhthen, muss das
System idealerweise auf der Erde getestet werden [7, Seite 485 - 516]. Dazu sind Priifstande
und Demonstratoren notig. Aus diesem Grund wird am Deutsches Zentrum fiir Luft- und
Raumfahrt e.V. (DLR) in Lampoldshausen an einem Landedemonstrator gearbeitet, an
dem Algorithmen und Aktuatoren fiir eine robotische Raketenlandung mit griinen Rake-
tentreibstoffen getestet werden sollen [10].

1.1.2 Freiflug-Landedemonstratorprojekt The Lander

In diesem Projekt wird Schritt fiir Schritt ein Landedemonstrator um Aktuatorik er-
génzt, bis ein Freiflug moglich ist [10]. Dafiir wurde zundchst von FLORIAN MERZ ein
1-Freiheitsgrade-Priifstand aufgebaut, an dem eine Landung mit Stickstoff-Kaltgas ge-
probt werden konnte [11]. BISCHOF gelang es, mittels eines Deep-Reinforcement-Learning
trainierten neuralen Netzes eine Kaltgas-Lagereglung in Roll- und Nickrichtung zu demons-
trieren [12]. Darauf hin wurde der Demonstrator erweitert, sodass SCHUTZ eine Heifigas-
Lageregelung mittels Modellpradiktiver Regelung in Roll-Nick-Richtung realisierte [13].
Um die Funktion der Regler im Freiflug zu iiberpriifen und genaue Anforderungen an das
System zu generieren, wurde eine 6-Freihietsgrade-Flugsimulation entwicket. Damit kann
nun die Entwicklung eines Hauptantrieb-Schubregelungsalgorithmus beginnen.

1.1.3 Griine Raketentreibstoffe und das Projekt Neo Fuels

Hydrazin ist fiir Satellitenantriebe aufgrund seiner hervorragenden hypergolen Eigenschaf-
ten mit Distickstoff-Tetroxid (NTO) und hohem spezifischem Impuls der Stand der Tech-
nik. Allerdings macht dessen hohe Toxizitat den Einsatz vor allem fir Kleinsatelliten und
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Cubesats unrentabel [14]. Daher wird am DLR-Standort Lampoldshausen unter ande-
rem im Projekt NEO FUELS an giinstigeren, weniger toxischen Treibstoffen fiir Kleinsa-
telliten geforscht [15]. Darunter fallen auch die sogenannten Hydrocarbons with Nitrous
Oxide (HyNOx)-Treibstoffe, die Distickstoffmonoxid/ Lachgas (N2O) als Oxidator und
diverse Kohlenwasserstoffe als Brennstoff nutzen. In diesem Bereich wurde in der Disser-
tation von WERLING Moglichkeiten zur Forderung der Treibstoffe in vorgemischter Form
(Nitrous Oxide Fuel Blends) erforscht [16]. DOBUSCH entwickelte Triebwerke der 22 N-
Schubklasse [17] und entwickelte einen In-Orbit-Systemdemonstrator fiir ein 22 N- und
ein 1 N-Triebwerk [18]. Im Bereich der Schubregelung der HyNOx-Technologie implemen-
tierte und testete HORGER bereits neurale Netze als Schubregler fiir Triebwerke der 22
N-Schbuklasse [19], [20]. Zudem entwickelte GRITZKA ein 200 N-Thruster, der im folgen-
den fiir die Arbeit genutzt wurde [21].

1.2 Zielsetzung der Arbeit

Das Ziel der Arbeit ist es, das IDENO-200B Triebwerk in Betrieb zu nehmen und einen
Schubfolgeregler dafiir zu entwickeln. Dabei soll das Triebwerk und der Regler am Priif-
stand M11.5 getestet werden. Schliellich soll eine Bewertung zur Eignung des Triebwerks
zum Einsatz im Landedemonstrator geschehen, indem Schubmessungen des Triebwerkes
in einer Hardware in the Loop (HIL)-Simulation eingebunden werden und eine Simulation
der Tankzusténde bei Treibstoffentnahme erfolgt.

1.3 Vorgehensweise

Dazu werden in Kapitel 2 die theoretischen Grundlagen in den Themenbereichen Rake-
tenantrieben, Flugsimulation und Regelungstechnik ertrtert. Anschliefend wird der Auf-
bau des Priifstandes und des verwendeten Triebwerkes in Kapitel 3 erklart. Der Entwurf
des Reglers und ein modellbasierter Stabilitdtsnachweis erfolgt in Kapitel 4. Anschlielend
werden die Versuchsergebnisse in Kapitel 5 ausgewertet und die Eignung des Triebwer-
kes bewertet. Abschliefend werden die Ergebnisse in Kapitel 6 zusammengefasst und ein
Ausblick auf zukiinftige Arbeiten gewéhrt.
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2 Einfiihrung in die theoretischen
Grundlagen

In diesem Kaptiel werden die theoretischen Grundlagen vermittelt, welche zur Bearbeitung
des Themas no6tig sind. Dabei wird zuerst die Funktionsweise chemischer Raketenantriebe
erklart. AnschlieBend wird auf Landesonden und deren Anforerungen hinsichtlich Regel-
barkeit von Raketentriebwerken eingegangen. Danach wird die Simulation von Starrkoérper-
modellen beschrieben. Schliefllich werden die regelungstechnischen Grundlagen vermittelt,
die zum Entwurf eines Schubreglers nétig sind.

2.1 Chemische Raketenantriebe

Dieser Abschnitt entstammt inhaltlich hauptséchlich aus [22], [23] und [24].
Chemische Raketenantriebe sind eine Unterart der Reaktionsantriebe. Diese basieren auf
dem Newtonschen Reaktionsaxiom. In chemischen Antrieben wird chemische Energie in
thermische Energie umgewandelt. Dadurch erhoht sich die mittlere Geschwindigkeit der
Verbrennungsabgasmolekiile. Werden diese nun von einem Objekt gerichtet ausgestofien,
erwirkt die Reaktionskraft eine Beschleunigung auf das Objekt. Diese Schubkraft 1dsst sich
durch den Massefluss r und der effektiven Austrittsgeschwindigkeit ¢, berechnen [22, Seite
192]:

F=c. m. (2.1)

2.1.1 Wichtige Kenngrofien
Effektive Austrittsgeschwindigkeit

Die effektive Austrittsgeschwindigkeit ldsst sich auch als

e = w, + 2elPe — Pamt) (2.2)
m

beschreiben. Dabei ist w, die mittlere, in Diisenachse gerichtete Geschwindigkeit am Dii-
senaustrittsqeurschnitt, p. der Druck der Stromung am Diisenaustrittsquerschnitt, A, die
Austrittsquerschnittsfliche und pg,,p der Umgebungsdruck. Demnach kann der effektive
Austrittsgeschwindigkeit also als Summe der mittleren Austrittsgeschwindigkeit und einem
Druckterm aufgefasst werden. Die mittlere Austrittsgeschwindigkeit ist im wesentlichen
abhingig von den chemischen Eigenschaften des Treibstoffes und der Druckterm von der
Differenz des Autrittsdruckes und des Umgebungsdruckes. In Falle von atmosphérischen
Bedingungen, lisst sich die hochste effektive Austrittsgeschwindigkeit bei angepasster Dii-
senstromung pe = Pamp erreichen. Ist pe < Pams, ist die Stromung in der Diise iiberexpan-
diert oder abgelost. Dies wirkt sich negativ auf die effektive Austrittsgeschwindigkeit aus
[22, Seite 192f].
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Spezifischer Impuls
Damit ist der sogennannte spezifische Impuls eins Antriebs

c F
Igp= == ——, (2.3)
g g-m
mit g als Erdbescheunigung. Der spezifische Impuls gibt an, wie effizient ein Antrieb Reak-
tionsmasse in Schub umwandelt ist. Die Ziolkovsky-Gleichung gibt das Antriebsvermogen
eines Raumfahrzeugs an und ist

m

Av=ce-In—2, (2.4)

mp
mit Av als spezifischer Gesamtpimpuls eines Raketenantriebssystems, mg die Masse zur
Beginn des Schubmandévers und m; die Masse zum Brennschluss des Schubmandvers eines

Raumfahrzeugs. Wird diese Gleichung nach ¢ umgeformt, ergibt sich
b

o _ exp g (2.5)
my Ce
Hieraus wird deutlich, dass bei einem Raumtransportsystem mit héherem spezifischen Im-
puls der Treibstoffmassenanteil fiir einen gleichwertigen Gesamtimpuls exponenziell ver-
ringert wird. Dadurch ist mehr Masse fiir die Nutz- oder Strukturlast verfiigbar. Daher ist
der Spezifische Impuls einer der wichtigsten Leistungseigenschaften eines Raketenantriebs-
systems [22, Seite 205f].

Mischungsverhaltnis

Im Betrieb und Entwurf von diergolen Raketenantriebssystemen spielt das Mischungsver-
héltnis der Treibstoffkomponenten eine wichtige Rolle, da der Spezifische Impuls Ig;, meist
stark davon abhéngt. Meist wird dazu das Verhaltnis von Oxidator- zu Brennstoffmassen-
strom

ROF — ‘mOm’dator (26)

M Brennstof f

angegeben [22; Seite 206].

Verbrennungseffizienz

c* bezeichnet die charakteristische Stréomungsgeschwindigkeit und wird mit

* DPece - At

(2.7)

m

berechnet, wobei A; die Querschnittsfliche im engsten Diisenquerschnitt und p.. der Brenn-
kammerdruck ist. Sie ist abhéngig von Treibstoffcharakeristika und der Brennkammergeo-
metrie und gibt die Fahigkeit einer Treibstoffkombinationen zur Schuberzeugung an.

Mit der Verbrennungseffizienz

C*

Nex = (2.8)

C:deal
lasst sich nun der Anteil an Energie ermitteln, der im Vergleich zum chemisch méglichem
Maximum an Energie der Treibstoffkombination der Diise zur Schuberzeugung zur Verfii-
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gung steht. Mit dem Schubkoeffizient cp ldsst sich nun die effektive Austrittsgeschwindig-
keit
Ce =cp-c" (2.9)

berechnen [24, Seite 11 - 14].

2.1.2 NASA CEA

Im Lewis Reseach Center der NASA in Cleveland, Ohio (USA) wurde eine Chemical Equi-
librium and Applications (CEA)-Berechnugssoftware entwickelt. Diese wird genutzt, um
Triebwerkszustédnde durch chemische Gleichgewichte von Verbrennungsreaktionen zu er-
rechnen [25].

2.1.3 Ziindung chemischer Raketenantriebe

Diergoltreibstoffkombinationen, die bei Kontakt beginnen zu reagieren, werden Hypergole
Treibstoffe genannt. Viele andere Treibstoffkombinationen brauchen jedoch eine gewisse
Aktivierungsenergie, um das Triebwerk zu ziinden. Dazu wurden verschiedene Ziindstra-
tegien entwickelt. Folgend ist eine Auswahl dieser Ziinder aufgelistet [23, Seite 320 - 324],
[24, Seite 136 - 141]:

o Ziindkerzen: Einbringung der Ziindenthalpie durch kleiner Lichtbogen.
e Glithkerze: Erhitzen des Treibstoffes durch einen Glithdraht.

e Pyrotechnische Ziinder: Erhitzen des Treibstoffes mithilfe einer pyrotechnischen Re-
aktion.

o Katalytische Ziindung: Ein Katalysator senkt die Zersetzungenthalpie einer Treib-
stoffkomponente. Das Heifligas der Zerfallsprodukte reagiert dann mit der anderen
Komponente und ziindet somit das Triebwerk.

o Hilfsfliissigkeitsziindung: Einspritzen kleiner Mengen eines hypergolen Gemisches
fiihrt zu einer exothermen Reaktion.

o Resonanzziindung: Nutzung des Resonanzerhitungs-Effeks zur Zindung [26].
o Laserziinder: Nutzung eines Lasers [27].

e Vorbrennkammer: Hier wird eine kleine Menge des Treibstoffes in eine kleinere Kam-
mer geleitet und mit den oben genannten Methoden geziindet. Das nun brennende
Heiflgas ziindet dann die Hauptbrennkammer.

Faktoren, die das Ziindverhalten eines Triebwerkes beeinflussen kénnen, sind

e der Massenstrom,

o die Ventiloffnungszeit,

o das Mischungsverhéltnis,

o der Zeitversatz zwischen Einspritzung der Treibstoffkomponenten,

e Vor- oder Nachlauf der Einspritzung relativ zur Aktivierung des Ziinders und

o die Treibstofftemperatur.
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2.1.4 Regelbare Raketenantriebe

Anwendungen fiir Regelbare Raketenantriebe sind ,,die Begrenzung der Beschleunigung
von Tragerraketenoberstufen, planetarer Eintritt und Abstieg, Weltraum-Rendezvous, Or-
bitalmand&ver einschlieflich Ausrichtung und Stabilisierung im Weltraum, Schwebeflug und
Gefahrenvermeidung wéhrend einer planetaren Landung, [...], Begrenzung der Vehikelbe-
schleunigung mit riickwérsgerichteten Raketen und die Trajektoriesteuerung von Abwehr-
systemen fiir ballistische Raketen” [28]. Um den Schub eines Raketentriebwerkes zu dros-
seln, gibt es unterschiedliche Moglichkeiten, wie es in Bild 2.1 dargestellt ist. Im Wesentli-
chen lassen sich die Arten der Schubdrosselung aufteielen in Regelung des Treibstoffflusses
durch Drosselventile oder Treibstoffinjektion durch variable Flichen und das Verstellen
des engsten Diisenquerschnittes oder des Austritssquerschnitts. Hierbei erweist sich die
Regelung des Treibstoffflusses als am praktikabelsten [28].

Chamber Pressure Drops Area Ratio
Method of Primary | Supply - Throttli
No. Theorting vastobie| # Pressure injsctor | Gov. Valve | Injector [Gov. vae| o019 Comments
Py "Pey | *Pey | APy | AP, | APg, | aPgy 1Ay, Ay *m/"-z
2235 sa | s00 | 15 | 1500 | 2160 | 135 1 1/40 110
1 ARy Ag Excessive supply pressurs. For throt
P, tling ro reater than 1,/2.3.
APy . 1000 | 260 | 00 | 65 [ 350 | 675 | s0 1 85 V23 g ranas @ VA
Ay
780 60 | 600 | 720 | 1 - - V20 1 110
ARy ™ 80 A Single proportional control function
2 Pe ond satisfactory supply pressure.
A 1000 46 | 600 | 954 | 400 | - | — 120 1 1130
Ag 797 | 60 |00 [ 15 | 150 | 722 | 47 | V/Bas | 140 Vio Two control functioms. Satisfactory
3 MP supply pressure. Large throttling
arg I < A 1000 | 30 | eo0 [ 7.5 | 150 [9e2s| 250 | 187 | 10 V0 range powible.
A
e On-off 0 | —[e0] - | - | - 1
B \ v«m - 3:;' 750 4 Ve Satisfactory for step thrattiing only.
[ R - |eo| = fs0| - | - 1
Pilot Burner
750 | 600 | 600 | 150 | 150 | — - 10 1 (]
() A An A v w Two control functions. 1,10 throtling
5 + ‘ 375 w |75 ||~ -] v 1 140 pho:.::oco .m:omb« pressure less
€ A thon L
AP, 1000 | 600 | 600 | 400 | 400 | — | — | 120 1 140
A Ag | 15610 | 600 | s00 | 150 |15000(14,860] 10 1 1385 110 Twa control fundions. Excessive wp-
] ply pressure and governor valve area
X | a | 1000 | 600 | o0 | 150 | 350 | 250 | 50 ' vie | vin ratio for L0 thratiling range.
APg
750 600 | 30 [ 150 | 720 | - - 1 1 1219
P An 750 600 &0 150 690 - - 1 1 ‘/"“ Throttling range insensitive to supply
7 AP Aa 1000 |soo | 30 |200 |0 - | - 1 1 1219 pressure, Not recommended as throt-
P, P o | & oo - - 1 1 1224 tling method.
603 600 | 303 3 |a0| — - 1 1 110
ASSUMPTIONS MADE FOR CALCULATIONS: A‘ * SUBSCRIPTS : 1~ Low thrust operation.
-1. Injector pressure drop (AP;) must be at least 25% 3. Maximum injector valve orea rulior.lh 1:20 2= High thrust operation.
of chamber pressure (P¢). ” . 2 .
2. Maximum proclical governor valve area rafie 4. Characteristic vdouny_und thrust coefficients are
Aoy constant over throttling range. PRESSURES : Pounds per Square
E is 1:40. . Maximum practical chamber pressure s 600 PSIA Inch Absolute —PS1A.
is 1140, 5. Maxi chamber

Bild 2.1: Vergleich verschiedener Optionen zur Drosselung des Triebwerksschubes [28].

2.1.5 Satellitentreibstoffe

Satelliten und Raumsonden haben einige Anforderungen, die gidngige Treibstoffe in ande-
ren Bereichen unattraktiv machen. Beispielsweise miissen Treibstoffe meist lagerbar sein,
was kryogene Treibstoffe, wie sie meist fiir Trigerraketen eingesetzt werden, ausschliefit.
Folgend werden verschiedene Arten von Treibstoffen erklart.
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Hydrazinbasierte Treibstoffe

Derzeit am weitesten verbreitet sind hydrazinbasierte Treibstoffe wie Unsymmetrsches
Dimethyl-Hydrazin (UDMH), Monomethyl-Hydrazin (MMH) und Hydrazin selbst. Hydra-
zin kann katalytisch zersetzt werden und als Monergol genutzt werden oder wie UDMH
und MMH mit Oxidatormischungen mit hauptséichlich NTO als Diergol eingesetzt werden.
Herausragend sind der spezifische Impuls der Diergolkombinationen und dass der Triebstoff
technisch erprobt ist. Aufgrund der hohen Toxizitdt und schlechten Umweltvertréglichkeit
werden alternative, sogenannte griine Treibstoffe entwickelt [14].

Ionische Liquide

Meist werden Ionische Liquide als Monergol eingestzt. Namhafte Beispiele sind Advanced
Spacecraft Energetic Non-Toxic Propellant (ASCENT) [29] oder LMP-103s [30]. Diese
Treibstoffe bieten sowohl hoéheren spezifischen Impuls, sind weniger toxisch und damit
einfacher zu handhaben und haben eine hohere Dichte als Hydrazin als Monergol. Zudem
wurden die Treibstoffe bereits erfolgreich im Orbit verwendet [14].

Wasserstoffperoxidbasierte Treibstoffe

High Test Hydrogen Peroxide (HTP) kann als Mono- und Diergol eingesetzt werden. Im
Diergol- Betrieb kommen meist Kohlenwassertoffe wie Kerosin oder Ethanol zum Einsatz.
Diese brauchen meist eine Ziinder in der Brennkammer. Allerdings wird auch an hyper-
golen ionischen Liquiden wie 1-Ethyl-3-Methylimidazolium Thiozyanat (EMIM SCN) als
Brennstoff geforscht [31]. Der Spezifische Impuls dieser Diergol-Kombinationen liegt meis-
tens knapp unter dem von hydrazinbasierten Diergolkombinationen. Derzeit befinden sich
HTP-basierte Kombinationen aber noch in der Entwicklung. Problematisch ist die schlech-
te Vertraglichkeit des Wasserstoffperoxids mit vielen Materialien.

HyNOx

HyNOx umfasst Treibstoffkombinationen mit NoO und Kohlenwasserstoffen wie zum Bei-
spiel Ethan (CoHg), Ethen (CoHy), Acetylen (CoHs), Propylen (CsHg), aber auch Am-
moniak (NHs) [14]. In Tabelle 2.1 werden einige dieser Kombinationen mit anderen in
der Raumfahrt gdngigen Treibstoffen, aber auch sich in Forschung befindlichen Treibstof-
fen aufgelistet. Werden diese Werte verglichen, fallt auf, dass die Werte des spezifischen
Impulses der HyNOx-Kombinationen deutlich héher als die Werte der Monergole sind.
Allerdings liegen diese niedriger als die Werte anderer Diergol-Treibstoffe. Zudem ist er-
sichtlich, dass die HyNOx-Kombinationen geringere Dichten aufweisen. Auflerdem haben
viele HyNOx-Treibstoffe die Eigenschaft, dass sie bei niedrigen Betriebstemperaturen einen
Dampfdruck von mehr als 5 bar aufweisen. Daher ist anders als bei den meisten Mono-
und Diergol-Kombinationen kein Bedriickungstank und Druckminderer notig, es liegt al-
so ein sogenanntes selbstbedriicktes System vor. Dies kann den Forderzyklus erheblich
vereinfachen. In Bild 2.2 sind die drei géngigen Férderzyklen fiir Satellitenantriebe verein-
facht dargestellt. Allerdings sorgt diese Eigenschaft auch dafiir, dass ein deutlich héherer
Maximum Expected Operating Pressure (MEOP) zur Qualifikation der Treibstofftanks
angenommen werden muss. Beispielsweise wird in [33] fiir die Qualifikation eines Lachga-
stanks ein MEOP von 170 bar angenommen, wihrend dieser fiir druckgeférderte Mono-
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Tabelle 2.1: Vergleich verschiedener Treibstoffe fiir Satellitenhauptantriebe. Ein Treib-
stoff mit Multimodus bedeutet hier, dass er in einem Antriebssystem sowohl
als Monergol als auch Diergol eingesetzt werden kann. Beispielsweise kann
Hydrazin fiir den Satellitenhauptantrieb mit NTO und fiir das Lagerege-
lungssystem als Monergol eingesetzt werden [32].

Treibstoff Typ Dichte /  spezifischer Impuls
g/cm®  (Hauptantrieb) /s
Hydrazin Monergol/Multimodus 1 231
HTP, 98 % Monergol/Multimodus 1,43 190
ASCENT Monergol 1,47 260
LMP-103s Monergol 1,24 260
NTO/MMH Diergol 1,44/0,88 339
NTO/Hydrazin  Diergol/Multimodus 1,44/1 345
HTP/RP1 Diergol/Multimodus  1,43/0,82 335
HTP/HIP_ 11 Diergol/Multimodus  1,43/1,15 322
N2O/Propylen Diergol 0,79/0,52 313
N2O/CyHg Diergol 0,79/0,34 313
N,O/RP1 Diergol 0,79/0,82 308
HTP/CqoHg Diergol/Multimodus  1,43/0,34 313

und Diergol-Tanks nie iiber 25 bar liegt [34]. Lediglich der Bedriickungstank, der aber
meist ein deutlich geringeres Volumen besitzt, wird mit einem MEOP von 310 bar quali-
fiziert [35].

Aufgrund des hohen MEOPs und wegen der geringeren Dichte von HyNOx sind groflere
und schwerere Tanks nétig als bei einem Druckgeférderten System mit gleicher Treib-
stoffmasse. Daher sind HyNOx-Systeme weniger fiir Missionen mit groflem Gesamtimpuls
geeignet [32]. Bei Missionen, in denen die bessere Verfiigbarkeit der Treibstoffe, Kosten,
geringe Komplexitdt und dennoch hoher spezifischer Impuls im Vordergrund stehen, ist
HyNOx sinnvoller [32]. Speziell fiir Orbital Transfer Vehicle (OTV) oder Kick-Stages sind
HyNOx-Antriebe interessant [36].
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Bild 2.2: Vergleich verschiedener Treibstoffforderzyklen fiir Orbitalantriebe. Links: Selbs-
bedriickt. Mitte: Druckgeférdertes Monergolsystem. Rechts: Druckgeférdertes
Diergolsystem.
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Bei der Auslegung eines HyNOx-Systems ist es wichtig, das Abfallen der Tanktemperatur
und des Dampfdruckes bei Treibstoffentnahme und somit des Forderdruckes zu beriicksich-
tigen. Dies fiithrt neben einer Abnahme des Brennkammerdruckes zu einer Verschiebung
des Mischungsverhéltnisses, weil sich die Treibstoffentnahme aufgrund verschiedener ther-
modynamischer Eigenschaften unterscheidlich auf die Treibstoffkomponenten auswirkt. In
Bild 2.3 ist der spezifische Impuls in Abhéngigkeit des Mischungsverhéltnisses aufgetragen.
In Bild 2.4 ist durch eine Simulation sichtbar, wie sich die Treibstoffentnahme einer Schub-
phase auf das Mischungsverhéltnis und den spezifischen Impuls auswirkt. Der spezifische
Impuls aber ist im Weltraum wenig vom Brennkammerdruck, dafiir aber vom Mischungs-
verhdltmis abhéngig. Bei langanhaltenden Schubmandévern wirkt sich das negativ auf den
Gesamtimpuls aus [37]. Daher muss je nach Missionsanforderungen unterschiedliche Blen-
dendurchmesser fiir die Versorgungsleitungen gewéhlt werden.

300
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Bild 2.3: Idealer spezifischer Impuls von NoO und CoHg aus NASA CEA in Abhéngigkeit

des Mischungsverhaltnisses bei Brennkammerdruck p.. = 8 bar und Expansi-
onsverhéltnis € = 100.

2.2 Landesonden

Das Ziel von Landesonden ist es, Nutzlasten wie zum Beispiel Sensoren oder Rover sicher
auf die Oberfliche eines Himmelskorpers zu bringen. Oft stellt die Anforderung einer wei-
chen Landung eine grofle ingenieurstechnische Herausforderung dar, da zur Landung ein
harmonisches Zusammenspiel vieler Subsysteme des Raumfahrzeugs nétig ist. Zudem ist
im Falle vieler Himmelskorper die Nutzung aerodynamischer Flachen aufgrund des Fehlens
einer Atmosphére unmoglich, weshalb Raketenantriebe benétigt werden [7, Seite 18f].
Speziell das Subsystem Guidance-Navigation-and-Control (GNC) muss fiir eine erfogrei-
che Landung einwandfrei funktionieren [7, Seite 225]. Folgend werden die drei Teilbereiche
dieses Subsystems erldutert.
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2.2.1 Guidance (Flugfiihrung)

Im Bereich Guidance wird die Sollflugbahn des Landers geregelt. Diese Abstiegsbahn muss
sorgféltig gewdhlt werden, um sowohl notige Reserven fiir Fehler, Komponentenausfille,
Gefahrvermeidung und Hindernisiiberwindung bereitzustellen, als auch den Treibstoffver-
brauch gering zu halten, damit in der Systemauslegung mehr Nutzlastvolumen bereitsteht
[7, Seite 246ff, 250 — 254].
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Bild 2.4: Simulation der Triebwerksleistung und der Tankzustinde bei Entnahme der
Gasphase mit der Software aus [18]. Parameter: Volumen NoO-Tank: 12 1, Vo-
lumen CyHg-Tank: 3 1, Blendendurchmesser NoO: 3 mm, Blendendurchmesser
CyHg: 1,4 mm, Engster Diisenquerschnitt A;: 137,1 mm?, Expansionsverhéltnis
e: 100.
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2.2.2 Navigation

Die Aufgabe des Bereiches Navigation ist es, eine genaue Zustandsschiatzung des Raumfahr-
zeugs fiir die Telemetrie und Flugregelung zu liefern. Dazu wird eine Vielzahl an Sensoren
bendtigt. Sensoren, die in Landesonden verwendet werden, sind untwer anderen Radar-
und Laser-Altimeter, Doppler-Velocimeter, Inertial Measurement Unit (IMU), Kameras,
Sonnensensoren, Sternensensoren und weitere [7, Seite 226ff]. Je nach Operationsmodus
und Flugphase des Landers werden andere Sensoren zur Zustandsschitzung verwendet.
Diese Sensorwerte gehen in ein Navigationsfilter ein, das zum Beispiel als Kalman-Filter
eine moglichst genaue Zustandsschéitzung ergibt [7, Seite 248ff], [38].

2.2.3 Control (Flugsteuerung)

Ziel der Flugsteuerung ist es, der Solltrajektorie der Flugfiithrung zu folgen. Dies kann durch
Regelalgrorithmen, wie in Kapitel 2.4 beschrieben wird, erfolgen. Beispielsweise nutzt der
chinesiche CHANG’E 3 Lander mehrere digitale Proportional-Integral-Differenzial (PID)-
Regelgesetzte, die mit Pulsweitenmodulation (PWM)-gesteuereten Thrustern eingeregelt
werden [7].

2.3 Flugsimulation

Im wesentlichen sind Flugsimulatoren Loéser von mehrdimensionalen Anfangswertproble-
men mit variablem Eingang:

&(t) = f(x(t), u(t)). (2.10)

Dabei ist x(t) der Zustandsvektor, u(t) der Eingangsvektor, ¢ die Zeitvariable und die Funk-
tion f(z,u) die Systemfunktion. Fiir komplexe, nichtlineare Systeme muss die Losung des
Anfangswertproblems mithilfe diskreter, numerischer Verfahren approximiert werden.
Dafiir wird die Zeit ¢ mit k- At diskretisiert, wobei k den Zeitschritt und At die Zeitschritt-
weite bezeichnet. Dazu eignen sich besonders explizite Einschrittverfahren der Form

kAt kAt

ok == [ f@(r),u(r)dr =z + fa(r)u(rar,  (@211)
to (k—1)-At

wie zum Beispiel das rechtsseitige Euler-Verfahren mit der Verfahrensordnung 1

kAt
/ Fla(r), u(7)dr ~ At - f(@p 1, up1), (2.12)
(k—1)-At

Ty = XTp_1 + At - f(xk_l, uk_l), (2.13)

oder die Runge-Kutta-Verfahren. Folgend ist beispielhaft das Runge-Kutta-Verfahren drit-
ter Verfahrensordnung beschrieben:

K1 = f(l‘kfl,ukfl), (2.14)
At

Ky = f(zp—1+ 7K1,uk71)7 (2.15)

K3 = f(xk,1 — AtKq + 2AtK2,uk,1), (2.16)

11



2 Einfithrung in die theoretischen Grundlagen

T ka_l—i-%t(Kl +4K5 + K3). (2.17)
Explizite Einschrittverfahren bieten den Vorteil, dass fiir die Berechnung des néchsten
Zustandes nur der Vorherige notig ist. Die Verfahrensordnung gibt an, wie sich der Dis-
kretisierungsfehler bei Verfeinerung der Zeitschrittweite verhalt [39, Seite 62, 92|, [40].
Fir Flugobjekte mit Treibstoffverbrauch ist xj ein mehrdimensionaler Vektor mit den
Zustinden der Position [z,y,2]T, Geschwindigkeit [%,,2]T, Lage in Quaternionen q =
(Gw 1,92, g3]T, Drehrate [¢, Q,QL]T und Masse m. Der Eingang wuy wirkt sich auf die Ak-
tuatoren, wie zum Beispiel Propeller, Triebwerke, oder aerodynamische Steuerflichen aus
[40].

2.3.1 Koordinatensysteme

Bevor mit den Bewegungsgeichungen fortgefahren werden kann, miissen zuerst die rele-
vanten Koordinatensysteme und Koordinatentransformationen unter der Annahme einer
ruhenden, flachen Erde erkléart werden.

Geoditisches Koordinatensystem

Das geodétische System gibt die kartesischen Koordinaten des Flugobjektes an. Dabei
zeigt die Achse von x4 nach Norden, y, nach Osten und z, entlang der Erdbeschleunigung
[40, Seite 5f].

Korperfestes Koordinatensystem

Im korperfesten Koordinatensystem werden die Schubkréfte beschrieben, sodass dessen
Tréheitstensor konstant ist. Dessen Ursprung sitzt in der Mitte des Flugobjektes, oft sogar
im Schwerpunkt. Je nach Art des Flugobjektes ist die Richtung der Achsen unterschiedlich
definiert.

Daher werden die Richtungen fiir den in Bild 2.5 abgebildeten Landedemonstrator folgend
definiert. Der Ursprung liegt in der Mitte aller Triebwerkscluster. z; zeigt wéhren des
Schwebeflugs entlang der Hauptantriebsache auf die Erdoberfliche. z; steht orthogonal
auf z, zeigt vom Mittelpunkt des Landers auf das mit 1 bezeichnete Lageregelungstrieb-
werkscluster. Die Richtung von y; wird ergéanzt, sodass sich ein orthogonales Rechtssystem
ergibt. Die Lage des Landers kann zur Veranschaulichung in drei Eulerwinkeln beschrieben
werden. Diese sind der Rollwinkel ¢ entlang der z;-Achse, der Nickwinkel § entlang der
ys-Achse und der Gierwinkel ¢ entlang der z;-Achse. Um eine weitesgehend eindeutige
Lagebeschreibung zu ermoglichen, ist eine Reihenfolge der Drehrichtungen festgelegt. Zu-
erst wird um die Gier- dann die Nick- und schliellich um die Rollachse gedreht, wie in
Bild 2.6 verdeutlicht wird. Um einen Vektor v; mit Eulerwinkeln vom kérperfesten ins
geodétische System zu transformieren, wird er mit der Transformationsmatrix T, ¢(¢, 0, )
multipliziert[40, Seite 10f]:

vy =Tyrvy (2.18)
Vg = T5(¢) T5(0) Ti(¢) vy
cosy —siny 0 cosf 0 sind 1 0 0 (2.19)
vg = |siney cosy O 0 1 0 0 cos¢p —sing| vy
0 0 1 —sinf 0 cosf 0 sing coso

12



2 Einfithrung in die theoretischen Grundlagen

Bild 2.5: CAD-Rendering des Landers mit korperfestem Koordinatensystem.

Bild 2.6: Reihenfolge der Rotationsachsen [40, Seite 11].

Allerdings wird die Lage in der Flugsimulation mit Quaternionen beschrieben, da die Eu-
lerwinkel an einigen Punkten nicht eindeutig sind. Ein Lagequaternion ¢ = [qo, ¢1, 92, ¢3]

13



2 Einfithrung in die theoretischen Grundlagen

besteht aus dem Skalarteil gy und dem Vektorteil ¢, = [q1, g2, q3]T. Es lisst sich mit ei-
ner Drehung um den Winkel 7 beziiglich dem Achsvektor n beschreiben. Fiir |n| = 1 gilt
qo = cos(n/2) und ¢, = sin(n/2) - n.

Um einen Vektor v vom korperfesten ins geodétische System mit Lagequaternion zu trans-
formieren, gilt

vg = T47(q) - vy mit (2.20)

Tys(q) = Is + 2q0(qu ] + 2[qu x]?, (2.21)
0 —U; Uy

[vx]: = 3(2}8><w) =| v, 0 —vg, (2.22)
w —Uy Vg 0

v,w € R\ {0}. (2.23)

Fir die inverse Transformation gilt
v =T}e(q) - vg mit (2.24)
Trg(q) = Is — 2qolqux] + 2[gu x]*. (2.25)

Um die kérperfesten Drehraten wy in die Ableitung des Lagequaternions ¢ zu transformie-
ren, gilt

q= %9((1) -w mit O(q) =

qol3 + [va]] , (2.26)

wie in [41] steht.

Aerodynamisches Koordinatensystem

Um die aerodynamischen Kréfte auf das Flugobjekt zu beschreiben, wird das aerodynami-
sche Koordinatensystem eingefiihrt. Dessen Ursprung ist meist innerhalb des Ursprungs des
korperfesten Systems. Die x,-Richtung entspricht der Anstromrichtung. Die y,-Richtung
ist orthogonal zu z,, liegt in der z t-ys-Ebene und ist rechts zur Flugrichtung. Die Richtung
von z, liegt senkrecht auf z, und y,, sodass sich ein Rechssystem ergibt.

Der Anstellwinkel o ist der Winkel zwischen z, und z;. Der Schiebewinkel 3 bezeichnet
den Winkel zwischen y, und y;. Damit ergibt sich die Transformationsmatrix

Tra = Ta(a) - T3(B), (2.27)
wie in [40, Seite 12] steht und in Bild 2.7 gezeigt wird.

2.3.2 Nichtlineare Bewegungsgleichungen

Die Bewegungsgleichungen des Landedemonstrators basiert auf der flugmechanischen Mo-
dellierung von Multikoptern [41] und sind im geodétischen System beschrieben.
Die Differenzialgleichung fiir den Beschleunigungsvektor ag, = [#g, iy, Z4] " ist

0

1 nrry

ag = - 9f(Q) (TfaFaemﬂ + Z FTr,f,i) + (0] . (2.28)
=1 g

14



2 Einfithrung in die theoretischen Grundlagen

Bild 2.7: Lage des aerodynamischen Koordinatensystems [40, Seite 12].

Dabei ist Fyero,q der aerodynamische Kraftvektor in aerodynamischen Koordinaten, ny, die
Gesamtanzahl aller Triebwerke, Frr,.; der Schubkraftvektor eines Triebwerks in korperfesten
Koordinaten und g die Erdbeschleunigung.

Der Geschwindigkeitsvektor v, ist mit

vg = [Ty, Yy, 739]T (2.29)

gegeben.
Die Ableitung der Drehraten wy = [Wy. g, Wa,g, Wa,g] ist

wy = J! [Tgf(Q) (ZTf TTT,f,i) —wg X (J wg)] ) (2.30)
=1

mit J als Trégheitsmatrix und 77, r; als Drehmomentenvektor eines Triebwerks beziiglich
des korperfesten Systems [41].
Die Differenzialgleichung fiir das Lagequaternion ¢ is bereits in Gleichung 2.26 beschrieben.
Da sich aufgrund des Treibstoffverbrauches die Masse des Landedemonstrators dndert, gilt
X |FTT‘ fz|
m = —_— 2.31
; g- ISp,TT,i ( )

mit Ig, 7 als gewichtsspezifischer Impuls eines Triebwerkes.
Aus den Gleichungen 2.28, 2.29, 2.30, 2.26 und 2.31 ergibt sich nun die Systemfunktion
fiir den Zustand

b= flx) = |w,| . (2.32)
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2.3.3 Modellierung von Schubtransienten

Um eine prazise Flugsimulation zu gewahrleisten, ist es sinnvoll, das zeitliche Verhalten der
Triebwerke zu beriicksichtigen. Triebwerke zeigen Verzogerungen gegeniiber dem Sollsignal
[42]. Fiir die Simulation des Landedemonstrators wird fiir die Lageregelungstriebwerke ein
PT;-Glied mit Totzeit angenommen [13]. Die Zeitkonstante des PT;-Gliedes wird in Ver-
suchen aus der sogenannten Rise-Zeit, berechnet. Die Rise-Zeit gibt an, wann ein gewisser
Anteil des Nominalbrennkammerdruckes erreicht wird [23, Seite 440f]. Die Modellierung
des Hauptantriebes wird in Kapitel 4.2 beschrieben.

2.4 Regelungstechnik

,Die Regelungstechnik befasst sich mit der Aufgabe, einen sich zeitlich verdndernden Pro-
zess von auflen so zu beeinflussen, dass dieser Prozess in einer vorgegebenen Weise ab-
lauft” [43]. Je nach Anforderung gibt es unterschiedliche Ziele fiir einen Reglerentwurf.
Soll das System eine Solltrajektorie einregeln, wird das Ziel als Folgeregelung bezeichnet.
Soll hingegen ein instabiles, dynamisches System stabilisiert werden, handelt es sich um
Stabilisierungsregelung.

Urspriinglich waren Regler meist selbst mechanische oder elektische Apparate, wie zu Bei-
spiel der mechanische Drehzahlregler von J. WATT [43, Seite 8]. Mittlerweile sind digitale,
auf Computerhardware oder Mikrokontrollern implementierte Regler weit verbreitet [44,
Seite 423].

2.4.1 Digitle Regelung

Heutige Regler werden meist als Algorithmen auf digitaler Computerhardware implemen-
tiert. Bei der zeitdiskreten Abtastung mit der Abtastperiode At der Messwerte geht In-
formation iiber die Messstrecke verloren. Dies passiert nicht in der kontinuierlichen Be-
trachtung, wo zu jedem erdenklichen Zeitpunkt ein Messwert vorliegt. Diese Eigenschaft
digitaler Regelkreise kann zu unerwiinschtem Verhalten fithren. Zum Beispiel ist das Alia-
sing ein Phdnomen, das beim Abtasten von Schwingungen beobachtet werden kann, deren
Frequenz mehr als doppelt so hoch wie die Abtastfrequenz ist. Dabei wird eine niedrigfre-
quentere Schwingung beobachtet, die in der Realitdt nicht auftritt, wie in Bild 2.8 sichtbar
ist. Da diese Eigenschaft zu instabilen Regelkreisen fithren kann, muss die digitale Rege-
lung beim Entwurf und Stabilitdtsnachweis dann gesondert zur kontinuierlichen Regelung
betrachtet werden, wenn die grofite auftetende Frequenz kleiner ist als das 20-fache der
Abtastfrequenz wy = 2w /At [45], [44, Seite 434f].

2.4.2 Vergleich verschiedener Regelstrategien
Modellbasierte pradiktive Regelung

in der Model Predictive Control (MPC) wird das die Regelungsaufgabe als Optimierung
mit Nebenbedingungen betrachtet. Das Stellkommando wu(t) wird zum aktuellen Zeitpunkt
dhnlich wie bei der zeitdiskreten, konventionellen Regelung in Intervalle durch ein Halte-
glied diskretisiert. Alle Intervalle gehen nun als Entwurfsvaiablen in das Optimierungspro-
blem ein. Nun wird die Flugbahn anhand einer Modellsimulation der Trajektorie mit einer
Zielfunktion optimiert. Meist setzt sich die Zielfunktion aus dem Treibstoffbedarf und der
bendtigten Zeit fiir das Mandver zusammen. Da diese Optimierung fiir jeden Zeitschritt
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Bild 2.8: Aliasing [45, Seite 5].

durchgefithrt werden muss, benétigt diese Art der Regelung deutlich mehr Rechenressour-
cen als die konventionelle Regelung [46].

SCHUTZ implementierte und testete bereits einen MPC-Lageregelungsalgorithmus fiir den
Landedemonstrator mit Heiligas-Thrustern und MERZ demonstriete einen mit MPC opti-
mierten Abstieg eines Ein-Freiheitsgrade-Landedemomstrators mit Kaltgas [11], [13].

Neurale Netze

Auch neurale Netze kénnen zur Regelung verwendet werden. Meist wird eine Modellsimu-
lation und das Reinforcement-Learning-Verfahren genutzt, um ein gewiinschtes Reglerver-
halten mit einer Belohnungsfunktion zu trainieren. Mit dieser Herangehensweise werden
weniger Ressourcen fiir die Berechnung der Stellkommandos benétigt, allerdings ist der
Nachweis von Stabilitdt und Regelgiite komplexer [47]. HORGER implementierte bereits
einen Reinforcement-Learning-basierten Schubregler fiir einen 22 N-Thruster [19]. Zudem
implementierte BISCHOF einen Reinforcement-Learning-basierten Lageregler fiir den Lan-
dedemonstrator [12].

Lineare Regler

Lineare Regler sind Regelgesetze, deren Dynamik als lineares System beschrieben werden
kann. Bekannte Vertreter sind beispielsweise der PID-Regler oder der Hoo-Regler [48], [44,
Seite 331 - 339]. Diese Art der Regler ist sehr weit verbreitet und zum Grofteil erforscht.
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Es existieren Kriterien um deren Stabilitéit zu beweisen. Das gilt vor allem fiir Regelkreise,
in der die Regelstrecke auch als linear angenommen werden kann. Auch wenn es Félle
gibt, in denen ein linearer Regler fiir eine nichtlineare Strecke stabil ist, ist dies aber
nicht allgemein der Fall. Daher kann in einer nichtlinearen Regelstrecke gegebenenfalls ein
ebenfalls nichtlineares Regelgesetz notwendig sein [49].

2.4.3 Digitaler Regelkreis

Folgend wird genauer auf die Grundlagen der digitalen, linearen Regelung eingegangen, da
diese fiir die Auslegung des Reglers relevant sind. Dieser Unterabschnitt basiert inhaltlich
auf [44], [43], [45], [50] und [48].

Mit Regelstrecke wird jene Systemdynamik bezecihnet, welche es mithilfe der Regelung zu
beeinflussen gilt. In der Praxis sind Regelstrecken meist kontinuierlich. Um diese digital zu
regeln, wird vor die Regelstrecke ein Halteglied geschaltet. Dieses bestimmt das Verhalten
des Steuereingangs zwischen den diskreten Zeitpunkten.

Fir die Ausgangsmessung wird ein Abtastglied eingefiihrt, das den Messwert an dquidi-
stanten Zeitpunkten erfasst. Fiir kleine Abtastintervalle At kann der Regelkreis somit die
Zeit t als Folge mit ¢t ~ kAt mit k € {0,1,2,...} angendhert werden. Damit kann eine
lineare Differenzialgleichung der Form

boul™ () + -+ + byiu(t) + bou(t) = amy™ () + -+ + a1y (t) + aoy(t) (2.33)
angenahert werden als
Vitgyj + - -+ byug + by = @iypi + - - + ayyr + ag (2.34)

mit a;,al, b;,b; € R und n,m € Ny. u und y sind der Ein- beziehungsweise Ausgang in das
dynamische System.

2.4.4 Zeitdiskrete Zustandsraumdarstellung

Um eine Zustandsraumdarstellung der Form

Tra1 = Axy + Bug (2.35)
yr = Cag + Duyg (2.36)

zu erhalten, wird die Differenzengleichung aus Gleichung 2.34 umgeformt zu

n—1

Yktn = boug — Z A Yk+i s (2.37)
i=0

vorrausgesetzt m = 0. Durch Einfiihren eines Zustandsvektors x, mit x; = yr4i+1 und der
Beziehung x;_1 p4+1 = oy 1 lasst sich die Zustandsraumdarstellung bilden. Mit den System-
matrizen A, B,C, D lassen sich nun wichtige Systemeigenschaften wie Beobachtbarkeit,
Steuerbarkeit und asymptotisches Verhalten tuberpriifen [45], [44, Seite 446ff]. Wird bei-
spielhaft ein PT1-Gliedes mit der Zeitkonstanten T und mit einer Totzeit von 2At mit
der Differenzengleichung

?juk = Ypt3 + yk+2(?§ — 1) (2.38)
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]T in die Zustandsraum-

betrachtet, ldsst sich mit dem Zustandsvektor xx = [y, Yk+1, Ykt2
darstellung umformen:

01 0 0

Tpr1 =10 0 1At T + gt i (2.39)
00 1-4¢ o

yk:[l 0 0} mHM up (2.40)

Beobachtbarkeit

Ein System wird als vollstdndig beobachtbar bezeichnet, wenn sich die Anfangszustand
x(0) aus einem beliebigen Folgezustand berechnen lasst. Hat die Matrix

C
CA

Qp=| CA? (2.41)

o
vollen Rang n, ist das System geméifl des Kalman-Kriteriums vollstdndig beobachtbar [50,
Seite 29-34].
Steuerbarkeit

Ein System gilt als vollstdndig steuerbar, wenn sich jeder Zustand mit dem Eingang wuy
einstellen lasst. Hat die Matrix

Qs=|B AB AB® ... AB"] (2.42)
vollen Rang n, ist diese Eigenschaft gegeben [50, Seite 29-34].

Sprungantwort

Eine wichtige Methode, um das Systemverhalten zu beobachten, ist die Sprunganwort.
Dabei der Zustand mit einem stationdren Zustand initialisiert, meist ist dieser gleich null.
Dann wird der Eingang wu(k) auf einen konstanten Wert, meist 1 gesetzt. Ein fiir einen
Folgeregelkreis akzeptables Verhalten ist ein geringes Uberschwingverhalten mit Dampfung
der Schwingung und eine Konvergenzverhalten gegen den Eingangswert. Eine akzeptable
Sprungantwort ist in Bild 2.9 gezeigt.

Regler
Ein klassischer, kontinuierlicher Folgeregelkreis mit Ausgangsriickfithrung der Form

t=(A—BKC)x+ BVw (2.43)
y="Cu (2.44)

ist in Bild 2.10 abgebildet. Das Prinzip ist im zeitdiskreten gleich, sofern die Systemma-
trizen A, B,C, D korrekt diskretisiert wurden.
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h(t)

A ..
l Uberschwingweite bleibende Regel-

Ap——s 125 labwcichung e (00)
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Anstiegszeit T,
Uberschwingzeit T

Beruhigungszeit T,

Bild 2.9: Sprungantwort eines Regelkreises [44, Seite 359].
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Bild 2.10: Ausgangsvektorriickfithrung.

Zunéchst wird der Sollwert wj durch ein Vorfilter V' auf die Dimension des Ausgangs yi
gebracht. Dann wird die Regelabwichung ey zu ey = Vwy — yi gebildet. Diese geht nun
in das Reglersystem K ein. Dieses berechnet den Streckeneingang uy = Kep = K(Vwy —
yr) = K(Vwy — Cxy) und geht in das Streckensystem ein, wo der Ausgang und Messwert
yr bestimmt wird. Aus dem Streckenmodell A, B,C, D ldsst sich nun das System des
geschlossenen Reglers bestimmen zu

Tht1 = [A — BKC’]xk + [BV]wk (2.45)
yr = Cag + Dwy. (2.46)

Ein typisches Beispiel fiir einen Regler ist der PID-Regler. Dessen kontinuierliche Form

u(t) = Kpe(t) + K; /O " e(r)dr + Kpe(t) (2.47)
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kann mit
kAt At
xr(t) = /0 e(r)dr = xrp1 = 1)+ - (er + er+1) und (2.48)
. €k — €k—1

approximiert werden:
€k — €k—1

up = Kpep + Krxr + Kp At

(2.50)

2.4.5 Zeitdiskrete Ubertragungsfunktion

Um die Stabilitéit eines Systems weiter zu untersuchen, ist es sinnvoll, eine komplexe Uber-
tragungsfunktion G(z) des Sytems zu bilden. Diese kann mittels Z-Transformation aus
Gleichung 2.34 mit

U(z) (V2" + -+ bjz + by) = Y(2)(a)z" + -+ a)z + ap) (2.51)
U(2)Z(2) = Y(z)N(z) 2.52)
G(z) = Z((;) = 58 (2.53)
oder aus Gleichung 2.35 mit
G(z) = C(zI — A)B+ D (2.54)

bestimmt werden. Die Z-Tranksformation ist eine spezielle Art der Laplace-Transformation
fiir zeitdiskrete Systeme und wird genutzt, um Folgen im Zeitbereich in den Frequenzbe-
reich zu iiberfihren [44, Seite 499-517].

Regelkreis

Die Darstellung aus Gleichung 2.50 lisst sich nach der Z-Transformation als

At z41 z—1
K( ) KP+K] _1+KD . (2.55)

schreiben. mit G(z) als Regelstrecke ergibt sich der offene Regelkreis
Go(z) = K(2)G(z). (2.56)
Damit ergibt sich der geschlossene Kreis mit Riickfithrung durch

Go(z)

T(z) = H—To(z)’

(2.57)
wie in [45, Seite 44ff] steht.

Stabilitat

Um die Stabilitdt eines zeitdikreten System zu beweisen, geniigt es die Lage der Zahlernull-
stellen der Ubertragungsfunktion aus Gleichung 2.53 zu betrachten. Sind diese innerhalb

21



2 Einfithrung in die theoretischen Grundlagen

der Einheitskreisscheibe, der Betrag aller Pole also kleiner als eins, ist das System stabil
[45, Seite 36f].

Bode-Diagramm

Das Bodediagramm ist eine Darstellung des Systems, aus der sich viele relevante Sys-
temeigenschaften wie Bandbreite, Phasenversatz, Phasen- und Betragsstabilitdtsreserven,
Uberschwingverhalten und stationiires Verhalten ablesen lassen. Um es zu erhalten, wird
die Ubertragungsfunktion bei G(e/“T) ausgewertet. Das Bodediagram wird mit der Pha-
senkennline arg(G(e/*T)) und der Betragskennline |G(e/“T)| dargestellt. Diese Folgeregel-
kreiseigenschaften lassen sich hieraus ablesen:

« Phasenreserve: pp = arg(T(e/“P2t)) — 1 mit der Durchtrittsfrequenz wp aus
|Go(e?rAt)| = 0dB

« Amplitudenreserve: Ag = —|T(e/“FPA)|4p mit wp aus arg(Go(e/*PAY)) = —1
» Bleibende Regelabweichung: egs|qp = (1 — lin%) T (e7°2%)|) qB
w—

« Bandbreite: wp aus |T(e/“B2)| = —3dB

« Uberschwingweite: sup |T'(e/2t)]

Ein typisches Bode-Diagramm ist in Bild 2.11 abgebildet [48, Seite 46 - 51].

|G(e]wAt)|u ‘ N
T JjwAt
suplT(ero%1) o o )
0dB — R
— IT(e/80)]
—3dB Ess Ag
Bandbreite
0° il > ¢
arg T(e/ @At
—90° N
4+ 9
—180° O
{ Pr
arg G (e/@At)

Bild 2.11: Bodediagramm eines typischen Regelkreises.

2.4.6 Diskreter Regelungsentwurf
2.4.7 Kaskadenregelung

Bei der Kaskadenregelung wird ein duflerer Regelkreis um einen Inneren geschaltet, sodass
der innere Regelkreis praktisch als Regelstrecke des Aufieren betrachtet wird. Dabei muss
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der innere Regelkreis bereits stabil sein. In Bild 2.12 ist die Struktur eines Kaskadenreglers
als Blockschaltbild zu sehen.

Regelstrecke

w Ky(s) K, (s) G\(s) Gy(s) Y

—>Yn

Bild 2.12: Kaskadenregelung [43, Seite 603].

Dabei ist es sinnvoll, dass der innere Kreis eine hoher Bandbreite als der Auflere aufweist.
Ist dieser Bandbreitenunterschied ausreichend hoch, kann der innere Kreis beim Entwurf
des AuBeren praktisch als statisches Ubertragungsglied angesehen werden [43, Seite 602ff].
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3 Versuchsaufbau

3 Versuchsaufbau

In diesem Kapitel wird auf den Aufbau des Triebwerkspriiftandes eingegangen, wie er fiir
die Versuche genutzt wurde. Dabei wird zunéchst auf den schematischen Aufbau einge-
gangen und die wichtigsten Ventile genauer erlautert.

3.1 Priufstand

Fir die Reglerversuche wird weitesgehend auf bereits bestehende Testinfrastruktur des
M11.5 zurtickgegriffen [51]. Allerdings musste fiir die Regelung des Lachgasmassenstroms
ein verstellbares Ventil eingebaut werden. Fiir die Ethanseite konnte auf ein vorhandenes
Regelventil zuriickgegriffen werden. In Bild 3.1 ist der schematische Aufbau des Priifstandes
dargestellt.

TFeed,Nz 0,2 |

© &l

|pFeed,CzH6,1 | |pFeed,CzH6,2 |

Bild 3.1: Schematischer Aufbau des Priifstandes mit Bezeichnung der Messwerte.

PFeed,N,0,1 |

Pec
PFeed,C,Hg,4

Der Treibstoff wird in Gasphase aus den Treibstoffflaschen entnommen. Durch Druck-
minderer kann der Druck in der Zuleitung eingestellt werden. Vor den Regelventilen sind
pneumatische Ventile eingebaut, um die Treibstoffversorgung im Notfall abschalten zu kon-
nen. Unmittelbar vor den Triebwerk sind servogesteuerte Magnetventile eingebaut, sodass
die relativ langsamen Regelventile vor der Ziindung geoffnet sein kénnen.

Der Zustand der Gase in den Versorgungsleitungen wird durch Druck-, Temperatur- und
Masseflusssensoren erfasst. Dabei werden precd, n,0,1, TFeed, NoO,25 PFeed,Ca He, 1> 1 Feed,Co Hg,2
auch im Regler verwendet. Auffillig ist, dass die Bezeichnung der Sensoren auf NoO und
CaoHg sich in Bild 3.1 nicht iiberall gegeniiberliegen. Dies liegt daran, dass die Treibstoff-
versorgung fiir andere Versuche teilweise anders genutzt wird.
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3 Versuchsaufbau

3.1.1 Triebwerk

Am DLR wird im Rahmen des NEO FUELS-Projekt an griinen Treibstoffen unter ande-
ren fiir Satellitenantriebe geforscht. Speziell die Forschung an der Treibstoffkombination
aus NoO als Oxidator und CoHg als Brennstoff hat bereits ein fortgeschrittenes Stadi-
um erreicht, sodass die am DLR entwickelten Technologien von der Firmenausgriindung
INSPACEPROPULSION TECHNOLOGIES GMBH vetrieben werden [52]. Deren Produkte im
HyNOx-Segment sind in Bild 3.2 gezeigt. Dazu gehort auch das IDENO-200-Triebwerk,
das in der Arbeit von MARC GRITZKA entwickelt wurde [21]. Ausgelegt wurde es fiir
einen Nominalschub von 200 N im Vakuum. Es wurde als Metallsinter-3D-Druck gefertigt
und nutzt das Lachgas als regeneratives Kithlmedium. Der Treibstoff wird durch sieben
Koaxial-Injektorelemente eingespritzt. An drei Stellen werden Modellbauglithkerzen ein-
geschraubt, die das Triebwerk {iber drei unterschiedliche Ziindkanéle ziinden sollen. Diese
Ziindkanéle verbinden die jeweiligen Gliihkerzen mit der Oberseite der Brennkammer und
sind in Bild 3.3 dargestellt.

Bild 3.2: HyNOx-Thruster von INSPACEPROPULSION TECHNOLOGIES GMBH. Von
Links: IDENO-1 (1 N-Thruster), IDENO-5 (5 N-Thruster), IDENO-22 (22 N-
Thruster), IDENO-200 (200 N-Thruster) mit Diisenerweiterung [52].
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3 Versuchsaufbau

Bild 3.3: CAD-Schnittansicht der Ziindkanéle mit unterschiedlichen Durchmessern d;g,.
Rechts: d;jg, = 1,8 mm. Mitte: d;g, = 2,5mm. Links: d;g, = 2,5mm, mit einer
Verengung von 1,8 mm.

Tests mit der ersten Version IDENO-200A zeigten noch einige Probleme. Bei kalten
Auflentemperaturen ziindet diese Version sehr unzuverlassig. Es kam zu Versagen der
Kiihlkanéle an der Brennkammerinnenwand. Zudem wies das Triebwerk nach Heiflgastests
Verformungen der Brennkammeraulenwand entlang der Kiihlkanéle auf. Die wesentliche
Anderung des Designs der Nachfolgerversion IDENO-200B umfisst die Verdopplung der
Anzahl an Kihlkanélen, indem die Kiihlkanalbreite halbiert wird. Dies soll die mechani-
sche Stabilitdt der Brennkammer erhéhen.

Auflerdem wurden Servoventile nahe am Triebwerk angebracht, um das Ziindverhalten bes-
ser analysieren zu konnen. Diese Version wird im Rahmen dieser Masterarbeit in Kapitel 5
analysiert. Die am Triebwerk angebrachten Sensoren sind bereits in Bild 3.1 dargestellt.
In Bild 3.4 ist ein Foto des verwendeten Aufbaus sichtbar.

Lachgas-
Leitung
Ethan-
Leitung

Bild 3.4: Aufbau des IDENO-200B-Triebwerks.
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3 Versuchsaufbau

3.1.2 Verwendete Ventile
Lachgas-Ventil

Um den Lachgas-Massenstrom zu regeln, wurde ein Regelventil in die Lachgasleitung ein-
gebaut. Das verbaute Ventil ist vom Typ 3361 der Firma BURKERT [53]. Eine Zeichnung
mit dem Antrieb AG2 ist in Bild 3.6 dargestellt. In Bild 3.5 wird das eingebaute Ventil im
Prifstand gezeigt.

Bild 3.5: Zeichnung des Biirkert-Ventils Bild 3.6: Foto des Ventils im Priifstand.
vom Typ 3361 [53].

Es wurde die Tiefkalt-Variante des Ventils gewahlt, da die kritische Durchstromung mit
einem Absinken der Fluidtemperatur im kritischen Querschnitt einhergeht. Allerdings ga-
rantiert der Hersteller die DichtschieSfunktion nur bis einem Versorgungsdruck von 25 bar.
Da diese Funktion bereits durch die Servoventile vor dem Triebwerk gewéhrleistet ist, stellt
das kein Problem dar.

Um die passenden Sitzgrofie zu bestimmen, um alle Betriebspunkte abfahren zu kénnen,
muss der Ky -Wert des Ventils bei maximalem Volumenstrom me und Fordertempera-
tur Treed,mar und minimalem Forderdruck preedmin ermittelt werden. Diesen ergibt sich
gemif [54] mit der Formel fiir kritische Durchstréomung

_ Vmax
Ky = m : \/TFeed,max * PFeed,mazx- (3-1)

Zunéchst wird dazu 1ime = 1002, ppecdmin = 16bar und Treedmae = 303,15K an-
genommen. Mit der Stoffdatenbank COOLPROP von National Istitute of Standards and
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3 Versuchsaufbau

Technology (NIST) [55] lisst sich daraus die Totaldichte preed,maz = 30,59 % bestimmen.

Mit
) 3

S Mmaz m
Vi =3600 -« —— = 11,77 — 3.2
e h Pfeed,max h ( )

ergibt sich der Volumenstrom. Damit ergibt sich mit Gleichung 3.1: Ky = 0,2756 %. Da-

mit wurde die Sitzgrole 6 mit dem maximalen Ky -Wert 1,25 % von geméf [53] gewahlt.
Passend ware auch die Sitzgrofle 4 mit dem maximalen Ky -Wert 0,5 %, allerdings wur-
de sich fur den groflere die groflere Sitzgrofle entschieden, damit ausgeschlossen werden
kann, dass sich ein zu geringer Massenstrom aufgrund von Abweichungen der Daten vom

Datenblatt ergibt.

Ethan-Ventil

Zur Regelung des Ethanflusses wird auf ein Schrittmotor-gesteuertes Regelventil zuriick-
gegriffen. Das Ventil wird bereits im Aufbau von HORGER zur Regelung der Lachgasseite
wie der Lachgasseite eines 22 N-Triebwerkes genutzt [20]. Allerdings ist die maximale ef-
fektive Ventilquerschnittsflache A,y c, i bei normalen Betriebsbedingungen zu gering um
ein Igp-optimales Mischungsverhaltnis fiir das 200 N-Triebwerk bei typischen Betriebsbe-
dingungen einzustellen. Dieser Umstand muss im Reglerentwurf beriicksichtigt werden. In
Bild 3.7 ist der Aufbau des Ventils zu sehen.

Bild 3.7: Ethan-Regelventil.

Servogesteuerte Hauptventile

Wie bereits in Kapitel 3.1.1 erwéahnt, wurden fiir die Tests des IDENO-200B neue Venti-
le in der Versorgungsleitung fiir beide Treibstoffkomponenten angebracht. Diese befinden
sich kurz vor dem Triebwerk, um das Totvolumen zwischen Brennkammer und Hauptven-
tilen zu minimieren. Die Ventile sind vom Typ 6240 und nutzen den Druck des Mediums
selbst um zu schalten. Dadurch kann ein relativ grofler Sitzqeurschnitt elektrisch betétigt
werden, ohne eine pneumatische oder hydraulische Versorgung zu benétigen. Die genaue
Artikelnummer ist 20041172 [56]. Eine technische Zeichnung ist in Bild 3.8 abgebildet.
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3 Versuchsaufbau

1 No. Element ‘ Material \
2 1 Nut Steel (surface finish thick film passivated)
N (Brass version) Stainless steel 1.4305 PTFE
(Stainless steel version)
? 2  Stopper Stainless steel 1.4113/434"
E:: = HHH 3 | Armature guide tube  Stainless steel 1.4303/305 /308"
% -3 4 Core Stainless steel 1.4113/434 "
. HHH ’ -4 5  Guidering PTFE coal-filled
7 5 6  Springs Stainless steel 1.4310/301"
RRRY SEEEH e & 7  Coil Epoxy
8  Safety lock PPS
—7 9  Body Brass/stainless steel 1.4404/316L" (CF3M)
v - ! - 8 10  Seal facing outwards = FKM/EPDM/PEEK (high temperature version)
pa —9 11 Piston complete Brass/stainless steel 1.4305/303"
1 Stainless steel
1 L PEEK
PTFE coal-filled
FKM/EPDM/PTFE (PTFE for high temperature
and PTFE/FKM for high pressure versions)
12 Shading ring Copper/silver

1.) Material designation according to AISI

Bild 3.8: Zeichnung des Servoventils [57].

3.2 Ansteuerung

Zentrales Element der Priifstandssansteuerung ist das Adwin-Pro-II-Messystem der Firma
Jéger [58]. Dieses System wandelt analoge Messwerte in digitale Daten und speichert diese.
Zudem gibt das Messystem Stellsiganle fiir alle Aktuatoren am Priifstand aus. Einige der
Sensorsignale werden von einem Dewetron-Messverstérker verstérkt.

Bedient wird der Prifstand von einer vom DLR entwickelten Python-Priistandssoftware,
die die Benutzerschnittstelle darstellt. Dort wird auch der Regelalgorithmus einprogram-
miert. Ausgefithrt wird die Priifstandssoftware von einem Windows-Rechner im Priifstand,
auf den iiber eine Remotedesktopverbindung zugegriffen wird. An diesem Rechner ist auch
der NoO-Coriolis-Durchflussmesssystem angeschlossen. Der Windows-Rechner kommuni-
ziert {iber Ethernet mit dem Messsystem.

Dieser Aufbau wurde bereits in der fiir andere Tests verwendet. In Bild 3.9 ist die An-
steuerung schematisch dargestellt.

Stellsignale R
Messdaten -
A
y'y Drucksensoren,
A 4 Stellsignale C,Hg-Coriolis

Temperatur- O % %z
D

sensoren

N,0-Coriolis |

Bild 3.9: Schematischer Aufbau der Priifstandsansteuerung.
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4 Regelungsentwurf

In diesem Kapitel soll der Aufbau des verwendeten Regelalgorithmus fiir die Folgeregelung
des Brennkammerdrucks und Mischungsverhéltnisses erklért werden. Dabei wird zunéchst
die Reglerstruktur des Landedemonstrators in der Flugsimulation beschrieben. Dann wird
erklart, wie das Triebwerk modelliert ist, um einen modellbasierten Regelungsentwurf zu
ermoglichen. Darauf hin wird der Aufbau des Entwurfsregelkreismodells erldutert, anhand
dessen die Stabilitdt des Reglers bewiesen wird. Abschliefend wird der Aufbau der Regle-
rimplementation im Prifstand erklart.

4.1 Flugsimulation

Um die Machbarkeit der Konfiguration des Landedemonstrators und dessen Flugrege-
lung zu iiberpriifen, wiirde bereits vor Beginn der Abschlussarbeit eine 6-Freiheitsgrade-
Modellsimulation des Landedemonstrators entwickelt. Dabei wird das Verhalten des De-
monstrators unter Storeinfliissen wie Aerodynamik, Treibstoffverbrauch, Triebwerkstran-
sienten und Abweichungen von Modellparamentern betrachtet. Modellparameter und Reg-
lerverstérker konnen in einer .json-Datei spezifiziert werden. Der Inhalt dieser Datei ist in
A.2 angefiigt.

4.1.1 Hardware-in-the-Loop-Simulation

Um die Eignung des Schubreglers fiir den Freiflug trotz der Riickwirkung der Schubregel-
kreiseingenschaften auf die Simulation zu beweisen, sollen bei Priifstandstests in Echtzeit
Sollschubwerte in der Flugsimulation berechnet werden. Diese sollen nun vom Schubregel-
kreis durch die Ventilstellungen x 5o, n,0 Und X sou,c, Hy €ingeregelt werden. Zudem sollen
auch die Schubmesswerte in die Simulation zur Berechnung eines virtuellen Flugzustandes
iibergeben werden. Dieses Vorgehen, in dem Teile einer Simulation durch Flughardware
ersetzt werden (in diesem Fall das Triebwerk), wird allgemein HIL-Simulation genannt
[59]. Beispielsweise analysieren auch WAXENEGGER-WILFING ET AL. dieses Prinzip zur
Reduktion der Kosten von Raketenriebwerksentwicklung und -qualifikation [60]. Der hier
verwendete Simulations-,Loop“ ist in Bild 4.1 schematisch dargestellt.

4.1.2 Flugreglerstruktur

In diesem Abschnitt wird der Entwurf des Flugreglers behandelt, wie er in der Flugsimu-
lation des Landers implementiert ist. Die Reglerstruktur wurde bereits vor dieser Arbeit
festgelegt, lediglich die Reglerverstiarker werden an die ermittelten Triebwerkseigenschaf-
ten angepasst.

In Bild 4.2 ist die verwendete Reglerstruktur zu sehen. Hierbei handelt es sich um einen
mehrfach kaskadierten Wegpunktregler. Dieser basiert auf der Drohnenregelung [61]. Al-
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4 Regelungsentwurf

Bild 4.1: Aufbau der HIL-Simulation.

XSoll,N,0,
XSoll,CoHe
P P andsso -
ace P pCC
Reg 0 <
d els Polyno Pcc 'y
D D
Fug Fson XSoll,N,0
* Pcc
C O
de XSO”,CzHG
s Iy
DE 0

lerdings miissen hier einige Anpassungen gemacht werden, da anders als bei einer Drohne,
die Aktuatoren fiir Lageregelung und Héhenregelung unabhéngig voneinander sind.

.. . . T
[x,y1" [z, 91" [#,6,9]" [6,6,9]
. . . q a . T
Horizontalreglerkaskade l [%so1t Vsoul ™ l[¢Sou. Oso1 Ysou = O]Tl [bsous Bsorw Wsou] l Fsouacs;i € {an, aus}
[xsow ¥sou 1™ | Horizontal- Horizontal- Lage- Lage- Fycsi
Positions- Geschw.- Re gler Raten- 5 2
Regler Regler E Regler
Wegpunkt- £
vorgabe ¥ T
. Vertikal- " nTrACS F,
Hoh]en- Geschwe I m(g — Zson) + ZL:I Fracsi |, SRchllxb- ME
[zs0u] LEC €l Regler cos(¢) - sin(9) egler
Vertikalreglerkaskade I [Zsoul I [Zsoul I [ Fsoums ]

[z]

(2]

[m, g, ¢,6]

Bild 4.2: Schematischer Aufbau des Freiflugreglers in der Simulation. Blau: Lageregler-
kaskade. Rot: Hohenregler-Kaskade.

4.1.3 Wegpunktvorgabe

Wegpunkte, die der Lander abfliegen soll, kénnen in einer .json-Datei spezifiziert werden.
Drei Eigenschaften werden fiir jeden Wegpunkt definiert:

e Die Koordinaten im geodétischem x,y, z-System unter Annahme der ruhenden, fla-
chen Erde,

o ein Timer, der die Zeit angibt, wie lange der Wegpunkt nach dem Einregeln gehalten
werden soll und

e ein Radius, der einen sphérischen Toleranzbereich um den Wegpunkt festlegt, in dem
der Timer ablduft.
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Nachdem der Timer des aktuellen Wegpunktes abgelaufen ist, wird zum Néchsten gewech-
selt.

Die zgo- und ygo-Werte des aktuellen Wegpunktes werden an die Horizontalreglerkas-
kade und der z-Wert an die Vertikalreglerkaskade tibergeben.

Um Vergleichbare Tests fiir die Auswahl der Reglerkonstanten und die HIL-Simulation zu
ermoglichen, wurde eine Standard-Wegpunkttrajektorie festgelegt, die einen Freiflug in 10
m Hohe darstellt. Dort startet der Lander erst in 1 m Hohe, erhebt sich auf 10 m, fliegt
31 m horizontal und sinkt dann wieder auf 1 m Hohe. Die Wegpunkte sind in Tabelle 4.1
dargestellt und der Verlauf der Trajektorie in Bild 4.3 abgebildet. Um zu zeigen, wie sich
die Trajektorie auf den Sollschub auswirkt, ist ein typisches Schubprofil mit der Wegpunkt-
trajektorie in Bild 4.4 sichtbar.

Tabelle 4.1: Wegpunkt-Trajektorie mit Startpunkt.

Wegpunkt Radius /m Timer /s 24, /m y,/m 2z, /m

Startpunkt - - 0 0 -1
1 1 3 0 0 -10
2 1 3 20 20 -10
3 1 3 20 20 -1
W Lt 2 Horizontalflug —Zg
cepunkt O< Wegpunkt 1
Aufstieg
Abstieg Yg
Wegpunkt 3 6 J Startpunkt
N
Xg

Bild 4.3: Grafische Darstellung der Sollflugbahn.
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Sollwert: Wegpunkt 1 Wegpunkt2 Wegpunkt 3

Beschleunigung

. . —— Sollbrennkammmerdruck, Test 246
in —zRichtung 7N -

—— Brennkammmerdruck, Test 246

Beschleunigung

B N Beschleunigung

Schwebeflug ~ 60 in —zRichtung

5,0 1

Pec | bar

Schwebeflug

Beschleunigung _|
in +zRichtung 9

Beschleunigung .
) : . Beschleunigung
Schwenkmandver 1 in +xy~Richtung . .
3,0 in +2z-Richtung
0,0 5,0 10,0 15,0 20,0 25,0 30,0
t/s

Bild 4.4: Typischer Schubverlauf fiir die Wegpunkt-Trajektorie.

4.1.4 Horizontalreglerkaskade

Die Horizontalreglerkaskade ist in Bild 4.2 blau markiert. Zunéchst verstarkt der Horizon-
talpositionsregler die Positionsabweichung in z- und y-Richtung mit einem Proportional
(P)-Regler. Dies ergibt dann den Sollwert fiir den Horizontalgeschwindigkeitsregler.

Auch hier werden die entsprechenden Regelabweichungen mit einem P-Regler verstarkt.
Allerdings muss hier durch das Vertikal-Schubniveau geteilt werden, da die Horizontal-
geschwindigkeit mafigeblich von der Horizontalkomponente des Hauptantriebes abhéngt,
die Regelkreiseigenschaften jedoch unabhéngig davon sein sollen. Die dabei errechneten
Werte stellen die Sollwerte fiir Roll- und Nickwinkel ¢g.i, @50y des Lageregelkreises dar.
Der Sollgierwinkel 1g,; wird zu null gesetzt.

Der Lageregler verstarkt die Lageabweichungen wieder mit einem P-Regler zu einer Soll-
rate. Allerdings wird hier die maximale Lage mit 30° beschrénkt.

Der Ratenregler ist eine Art des sogenannten Bang-Bang-Reglers, wie er sich aus der Op-
timalsteuerung fiir ein zeitoptimales Einregeln herleiten lésst [62]. Im Wesentlichen funk-
tioniert der Regler so, dass die entsprechenden Triebwerke in einer Drehachse so lange
eingeschaltet werden, bis die gewiinschte Rate eingestellt wurde. Um treibstoffintensive,
unerwiinschte, hochfrequente Schwingungen zu vermeiden, wird ein Totband um die Soll-
rate eingefiithrt. In diesem Bereich der Ratenabweichung findet keine Regelung statt.

4.1.5 Vertikalreglerkaskade

In Bild 4.2 ist die Vertikalreglerkaskade rot markiert. Auch die Vertikalreglerverstarker
werden in der .json-Datei eingegeben. Zunéchst wird zg,; dem Hohenregler iibergeben.
Dort wird mit der Hohenregelabweichung und einem P-Regler die Sollvertikalgeschwin-
digkeit errechnet. Die Vertikalgeschwindigkeitsregelabweichung wird ebenfalls mit einem

34



4 Regelungsentwurf

P-Regler zu einer Sollvertikalbeschleunigung berechnet. Diese wird mit

. nry,
m(g — Zson) + 2im1 " Fz acs,i
cosf - cos ¢

Fsou,me = (4.1)
in den Sollschub Fg; pp umgerechnet, der vom Schubregler des Hauptantriebes ein-
geregelt wird. Dabei ist nr, 4cs die Anzahl aller Lageregelungstriebwerke und F, acs;
der Schub eines Lageregelungstriebwerkes un z-Richtung. Im Falle einer Software in the
Loop (SIL)-Simulation wird der Schubregelkreis als PTo-Glied mit den aus Kapitel 4.2
bestimmten Zeitkonstanten angenommen. Bei einer HIL-Simulation wird der Schubregel-
kreis iber Socketkommunikation als Python-Skript ausgefiihrt, wie in Kapitel 4.5 genauer
beschrieben wird.

4.1.6 Auswahl der Reglerverstarker

Die Reglerstruktur als mehrfach kaskadierte P-Regler ermdéglicht eine recht einfache Aus-
wahl der Reglerkonstanten. Dabei werden zunéchst alle Reglerverstiarker auf null gesetzt.
Nun werden in den unteren Reglerkaskaden die K p-Werte sukzessive so lange erhoht, bis
ein moglichst schnelles Reglerverhalten ohne Uberschwingweite auftritt. Dann wird glei-
chermaflen mit der néchst dufleren Reglerkaskaden fortgefahren. Dies wird so lange fiir die
Horizontal- und Hoéhenkaskade wiederholt, bis alle Reglerverstirker eingestellt wurden.
Die ermittelten Verstérker sind fiir die einzelnen Regelkreise in Tabelle 4.2 dargestellt.

Tabelle 4.2: Ermittelte Reglerverstarker.

Regelkreis Verstéarker
Vertikalposition 0,4 1/s
Vertikalgeschwindigkeit 1,0 1/s
Horizontalposition 0,71/s
Horizontalgeschwindigkeit 150 s/(m°)
Lage 0,12 1/s

4.2 Streckenmodell

Die Betrachtung der Regelstrecke wird in das Zeitverhalten und das Stationdre Verhalten
aufgeteilt. Beim Zeitverhalten werden die Eigenschaften des Ubergangs zweier Betrieb-
spunkte ermittelt. Beim stationdren Verhalten werden die Werte betrachtet, die sich bei
einem Versuch nach léngerer Zeit einstellen.

4.2.1 Zeitverhalten

Um das Zeitverhalten des Brennkammerdruckes des Triebwerkes zu modellieren, wurde
dieser bei Eingéngen von Sprungeingingen an die Regelventile gemessen. Dieser Verlauf
lasst sich mithilfe eines PTy-Gliedes mit einer Totzeit modellieren. Der Zeitverlauf einer
Einheitssprungantwort des PT-Gliedes ldsst sich durch

y(t)zl—leilTZ-exp<—£)+T11:2T2.exp(—1€2> (4.2)
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beschreiben [43, Seite 223f]. Die Totzeit ergibt sich beim Einsetzen von y(max(0,t—Tret)).
Die Modellparameter 17, To und T, werden durch eine Matlabfunktion ermittelt, die eine
Suche der kleinesten Fehlerquadrate des Modells zu den Messwerten durchfithrt. Es wer-
den Modellparameter iiber mehrere Sprungeingénge ermittelt. Fir den Regelungsentwurf
werden die Mittelwerte der angepassten Modellparameter verwendet. Damit ergibt sich

o 171 =0,1438 s,
e T5=0,1790 s und
e Ty =0,2664 s.

Ein typischer Folgeverlauf eines Sprungeingangs der Brennkammerdruckmesswerte und des
PTs-Modells ist in Bild 4.5 zu sehen.

3,9

Messdaten
Optimiertes Modell

3’0 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1

0,0 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0 1,2 1,4 1,6 1,8 2,0

Bild 4.5: Sprungantwort in Messdaten eines Versuchs und des verwendeten Modells.

4.2.2 Stationires Verhalten

Das stationédre Verhalten des Brennkammerdruckes wird zunéchst mithilfe einer CEA-
Analyse bestimmt. Durch einen Abgleich mit einem Versuch werden die CEA-Daten mit
der Verbrennungseffizienz n.« beauschflagt. Diese wurde am ersten Versuchstag bestimmt,
wie in Kapitel 5.2.2 berschrieben ist. Um die Rechenzeit des Reglers und dessen Si-
mulation zu beschleunigen, wird eine Interpolationstabelle durch Auswertung der CEA-
Massenstrome unter verschiedenen Mischungsverhéltnissen und Brennkammerdriicken ge-
bildet. Da sich der Massenstrom bei einem bestimmten Mischungsverhaltnis nahezu linear
zum Brennkammerdruck verhélt, kann so auch eine Interpolationstabelle des Brennkam-
merdruckes in Abhéngigkeit von Mischungsverhéltnis und Massenstrom gebildet werden.
Die CEA-Analyse gibt die charakteristische Stromungsgeschwindigkeit c}; zuriick. Daher

36



4 Regelungsentwurf

wird der Massenstrom mit
- At * Pee

Cia " Tle~

(4.3)

berechnet.
Der Massenstrom selbst soll am Priifstand durch kritisch durchstrémte Regelventile fest-
gelgegt werden.

Ventilpolynome

Zur Charakterisierung werden die Regelventile zunéchst bei verschiedenen Stellungen durch-
stromt und Massenstrom 11, Druck ppeeq und Temperatur Tre.q vor dem Ventil aufgezei-
chet. Wird zusétzlich die entsprechenden Stoffdaten wie die spezifischen Gaskonstante
R und dem vom Isentropenexponenten x abhéngige Koeffizient I' hinzugenommen, kann
unter der Annahme eines idealen Gases eine effektive kritisch durchstromte Fliche A,y
errechnet werden [22, Seite 203]:

m-R-T
Acfp = —; ced (4.4)
PFeed *
N
I = = 4.5
w(—1) (4.5)

Durch die gemessenen Punkte der effektiven Querschnittsflache wird ein Polynom an-
gepasst. Mit diesem lasst sich nun bei einem gegeben Férderzustand und gewiinschtem
Massenstrom die passende Ventilstellung xn,0 und xc,m, errechnen. In Bild 4.7 ist das
Polynom und die Messpunkte fiir die Lachgasseite dargestellt und in Bild 4.6 fiir die Ethan-
seite.

1 0.5
0.8 0.4 o
06 03]
;é 0.4 ><< 0.2
0.2 O Originaldaten 0.1 O Originaldaten
——Polynom Grad 5 ——Polynom Grad 5
0 : : : 0 : :
0 2 4 6 8 0 0.5 1 1.5
Aeff*rC?Hﬁ / m2 <1077 Ac:ff,NzO / m2 x107?

Bild 4.6: Messpunkte und das angepasste Bild 4.7: Messpunkte und das angepasste
Ethan-Ventilpolynom. Lachgas-Ventilpolynom.

An den Messdaten ist bei beiden Ventilen erkennbar, ab welcher effektiven Querschnitts-
fliche das Ventil nicht linger kritisch durchstromt ist und ein anderer Querschnitt in
der Versorgungslinie kritisch durchstrémt wird. Dies ist daran erkennbar, dass die Wer-
te der effektiven Querschnittsfliche bei unterschiedlichen Ventilstellungen immer néher
beieinander liegen. Bei Ethan ist das bei Acrrcoms ~ 7 - 10~"m? und bei Lachgas bei
Acrrooms = 1,3 10~°m? der Fall. In einem kritisch durchstrémten Querschnitt entspricht
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die Stromungsgeschwindigkeit gleich der Schallgeschwindigkeit. Dadurch ist kein Informati-
onstransport stromaufwérts durch das Gas mdoglich, was zur Folge hat, dass der Durchfluss
nicht ldnger vom Ventildruckverhéltnis abhéngt.

Schubpolynom

In der Praxis wird eine Schubmessung eines Triebwerkes am Landedemonstrator als un-
praktikabel erachtet, weil eine genaue Schubmessung mit hohem Implementationsaufwand
einhergeht. Daher muss der Schub fiir die Regelung aus einfacher realisierbaren Messungen
wie den Brennkammerdruck berechnet werden. Dazu wird aus Messdaten von fritheren Ver-
suchen der gemessene Schub und Brennkammerdruck daregestellt und ein Polynom ersten
Grades durch den theoretischen Schub bei kritischer Diisenstromung und einem Mess-
wert gebildet. In Bild 4.8 ist zu erkennen, dass aufgrund der abgelésten Diisenstromung
und weiteren Verlusten das Polynom und die Messwerte zwischen dem theoretischen Wer-
ten der angepassten Stromung und dem einer konvergenten Diise mit gleichem kritischen
Querschnitt liegen. Diese theoretischen Werte wurden mit CEA ermittelt.

250 -

Konvergente Diise

—— Angepasste Diise

200 Vakuum

—— An Messwert extrapoliert
=+ Messwerte

150 - © Do k41 7T
4+ Schub bei p’;mb = (%)

F/N

100

50 -

Dee / bar

Bild 4.8: Verwendetes Schubpolynom, Messwerte, theoretische Werte fiir Vakuum, ange-
passte Diise und konvergente Diise.

4.3 Regelkreis

Das Ziel des Regelkreises ist es, einem Sollwert moglichst genau zu folgen. Daher ist das
Ziel der Regelung die Folgeregelung. Das Verhalten des Triebwerkes lasst sich relativ genau
durch Versuche an Priifstand und Modellrechnungen vorhersagen. Deshalb wird die grund-
legende Idee verfolgt, dass der Brennkammerzustand hduptsichlich von einer Vorsteuerung
festgelegt wird und ein Proportional-Integral (PI)-Regler stationdre Modellabweichungen
ausgleicht. Ein schematischer Aufbau der Regelkreisstruktur ist in Bild 4.9 dargestellt.

Es wird sichtbar, wie der Sollschub mit dem Polynom aus Kapitel 4.2.2 in einen Soll-
brennkammerdruck umrechnet wird. In Blau ist die Vorsteuerung mit dem System fiir das
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Beschleunigungsfilter markiert. Dieser neue Brennkammerdruckwert geht nun in das inter-
ne Streckenmodellfilter (violett) ein. Mit dem gefilterten Wert und dem Messwert wird die
Regeldifferenz berechnet. Diese wird durch den braun gekennzeichneten PI-Regler verar-
beitet. SchlieBlich wird dieses Reglerkommando mit der Vorsteuerung addiert und mit K,
in einen Sollmassenstrom 7 umgerechnet. Dieser Massenstrom geht in die Regelstrecke
ein. Deren Ausgang ist der Brennkammerdruck, der gegebenenfalls durch ein Polynom in
den Schub umgerechnet wird.

F W = Dce,soll .
soll Mson 20,2 F
KAt +2z+1
— P(Fsou) G(z) = 35 G z+1) P(pec)
+ z3(ayz% + a;z + ay)

Kp Dec =Y

\. KT M.

z—1 KreAt z—-1
T fg T * Regelstrecke
z sfrz At —Tsrr [?SAtZ(ZZ +2z+1) * Internes Streckenmodell

G(z) = * Regler

* Vorsteuerung

z3(ayz% + a1z + ay)

Bild 4.9: Schematischer Aufbau des Regelkreises.

4.3.1 PI-Regler

Der Regler, der zum Ausgleichen von Modellabweichungen des Brennkammerdruckes ein-
gebaut wurde, erhélt eine Regelabwichung bestehend aus der Differenz des Brennkammer-
druckmesswertes und einem Wert aus einem virtuellen Triebwerksmodell. Dieses wurde
bereits in Kapitel 4.2 behandelt. Zudem wird hier anders als in Kapitel 2.4.4 erwéhnt,
das Fehlerintegral nicht mit dem Mittelwertsatz sondern mit einem rechtsseitigen Euler-
Cauchy-Integrator berechnet, um dessen Struktur zu vereinfachen.

Das Triebwerksmodell verrechnet das Sollwertsignal und sorgt dafiir, dass nur Modellab-
weichungen ausgeregelt werden. Um die Reglerverstarker Kp und K zu bestimmen, wer-
den diese Werte bei einer Reglersimulation vorerst manuell angepasst, bis ein gewiinschtes
Folgeverhalten auftritt. Dann werden die Verstédrker mit einem nichtlinearen Optimierer
optimiert, der das Integral der Regelabweichung nach einer Sprungantwort mit einer Mo-
dellabweichung als Zielfunktion annimmt. Aufgrund der geringen Komplexitidt und der
asymptotischen Stabilitdt der Regelstrecke sind géingige Entwurfsverfahren wie zum Bei-
spiel Polvorgabe nicht nétig, um die Parameter effizient zu bestimmen. Wichtige Optimie-
rungskriterien bei der Auswahl der Verstéirker sind geringe Uberschwingweite und schnelles
Ubergangsverhalten. Die erhaltenen Verstirker sind Kp = 0,8 und K; = 1,2.

4.3.2 Vorsterung

Aufgrund des asymptotisch stabilen Verhaltens der Regelstrecke ist es moglich, eine relativ
einfache Vorsteuerung zu implementieren. Dazu wird mit dem Sollbrennkammerdruck und
einem festgelegten Mischungsverhéltnis anhand der in 4.2 ermittelten Interpolationstabelle
eine Kreisverstarkung ermittelt, sodass sich ein genaues Folgeverhalten ergibt. Dabei ist das
Sollmischungsverhéltnis festgelegt. Aufgrund von Beschréankungen des Ethanmassenstroms
im Prifstandsaufbau muss dieses aber vorerst deutlich hoher sein als das Mischungsver-

39



4 Regelungsentwurf

héltnis, das den spezifischen Impuls maximiert.

Um das Folgeverhalten hinsichtlich der Einstellzeit zu verbessern, wird der Sollwert zu-
nédchst differenziert. Dieser differenzierte Wert wird nun mit dem Faktor Ky verstirkt
und mit einem PT;-Glied mit der Zeitkonstanten T ¢, gefiltert. Der gefilterte Wert wird
nun auf das Sollwertsignal addiert. Die Differenziation erzeugt kurzzeitig einen hohen Wert,
weshalb die Regelstrecke den Sollwert schneller einregelt. Das PT1-Glied ist aber nétig, da-
mit eine Aktuatoriiberlastung aufgrund eines verrauschten Sollwertsignal verhindert wer-
den kann. In Bild 4.10 ist zu sehen, wie die Differenziation das Folgeverhalten in einer
Simulation beschleunigt und bei hohen Werten zur Uberschwingung fiihrt.

15
1 1’(),
~
5}
e}
=}
=
=
g
< 0,5
—Kff =0s
—Kff = 0,06 S
Kff = 0, 12 s
0,0 | | | |
0 0,5 1,5 2

1
t/s
Bild 4.10: Einheitssprungantwort des geschlossenen nominalen Regelkreises mit verschie-

denen Vorfilterverstérkern.

Der Verstarker K¢y wurde manuell so eingestellt, dass im Nominalmodell die Bandbrei-
te erhoht wird, aber bei der Sprungantwort keine nennenswerte Uberschwingung in der
Sprungantwort auftritt. Der Wert wurde somit auf Ky = 0,06 s festgelegt.

4.4 Stabilitat

Um die Stabilitdt und die Reserven des entworfenen Regelkreises zu ermitteln, ist es sinnvoll
eine komplexe, zeitdiskrete Ubertragungsfunktion herzuleiten, um die Uberpriifung der
Stabilitatskriterien mit einem moglichst genauen Modell durchzufiihren.

Regelstrecke

Zunéchst wird dafiir die Regelstrecke als PT9-Glied approximiert. Die Ubertragungsfunk-
tion eines PTo-Gliedes lédsst sich wie in 4.2 mit zwei Zeitkonstanten 77,75 und einer Ver-
starkung Kg beschreiben [43, Seite 203]:

Ks Kg

= . 4.6
(T1'5—|—1)'(T2'5—|—1) Tl-T2-52—|—(T1+T2)-S—|—1 ( )

G(s) =
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Durch Einsetzen der Tustin-Formel z = %;H [45, Seite 47f] ldsst sich die Gleichung

4.6 diskretisieren. Dabei ist At die Abtastperiode, die bei Zeitmessungen der Periode des
Priifstandsprogramms auf 7" = 0, 1 s bestimmt wurde. Es ergibt sich

G(z) = Kg-At?-(22422+1) (4.7)
- (4T1T2+2At(T1+T2)+At2)z2+(2At2—8T1T2)Z+(4T1T2—QAt(Tl+T2)+At2) : :

Diese Formel lésst sich nun mit einer riickwértigen Z-Transformation als Folge darstellen:

Ks - D - (ugt2 + 2upt1 + k) = Ykt2 + A1Yk4+1 + QY- (4.8)
wobei

AT\ Ty — 2AHT, + T At?

g = 1142 (T1 + To) + , (4.9)

as

2At2 — 8Ty T

ap = — 172 (4.10)

as

ag = 4T\ Ty + 2AH(T) + Ty) + At?, (4.11)
At?

D:=— (4.12)
as

Die in Kapitel 4.2 ermittlete Totzeit lasst sich nicht restlos durch die Abtastperiode teilen.
Deshalb wird sie auf den am néchsten teilbaren Wert aufgerundet, um eine ganzzahli-
ge Anzahl an Totzeitzustdnden zu erhalten. Als Folge ldsst sich diese also als uy = yp43

darstellen. Wird nun der Zustandsvektor xx := (Yk, Yk—1, Yk—2, Yk—3, Yk—4, Uk—2, uk,l)T ein-
gefiihrt, lasst sich die Regelstrecke in eine Zustandsraumdarstellung umformen:
Tr41 = Axg + Bug (4.13)
yr = Cag + Duy, (4.14)
[0 Kg O 0 0 07 [0
0 O 1 o 0 0 0
0 O 0 1 0 0 0
=00 0 —ap —ay D 2D|"F T |D|M (4.15)
0 O 0 0 0 1 0
0 0 0 0O 0 0] L1
ye=[100 0 0 0 a+[0]uy (4.16)
Beschleunigungsfilter

Um den Regelkreis abzubliden, wird die Zustandsraumdarstellung erweitert. Das Beschleu-

AL (u’ru’“’l — yk> beschrieben. Dies

nigungsvorfilter wird als Folge mit yy+1 = yr +

Ts,ff At
lisst sich mit dem Zustand 75 = (ug_1,yx)" auch als
0 0 1
Thel = |1 At | Tppeh | o1 | uk (4.17)
Ts.sf Ts.ff Ts.fs
Yk = [0 1} Tppk+ [O} ug (4.18)
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Tp41 = Appay + Byrug (4.19)
Y = Cff$k + fouk (4.20)

beschreiben.

Modellfilter

Das Streckenmodell fiir den Reglerelngang entsprlcht dem nominalen Streckenmodell und
die Modellmatrizen werden folgend als A, B, C und D bezeichnet.

Integrator

Ein einfacher Eulerintegrator lisst sich als Folge mit yx11 = yx + At - ug beschreiben. Die
Zustandsraumdarstellung mit dem Zustand x;; = (yx) ist somit

TIk+l = [1} Tk + {At} UL (4.21)
Yk = [1] Tik + [U] Ug (4.22)
T1 k1 = Arzr g + Brug (4.23)
Yk = Crer, + Drug (4.24)

Erweitertes System

Durch das Zusammensetzen dieser Blockmatrizen und Einfiigen eines Integratorzustandes
ergibt sich zunéchst eine erweiterte Zustandsraumdarstellung als

A 0 O 0 B
0 A 0 o0 B
Lerw,k+1 = 0 0 AI 0 xerw,k+ B; U, (425)
0 0 0 Ay Bys
ye=[C 0 0 0 2o+ [0] w, (4.26)
Terwk = (Thy T YLkr Tf 1 1) - (4.27)

In dieser Darstellung fehlt allerdings das Regelgesetz. Der PI-Regler kann als Folge mit
up = Kp - e, + K -z beschrieben werden. Dabei bezeichnet ej hier die Differenz aus
Modellwert und Messwert, also jeweils der erste Zustand von xj und Zy.

In Bild 4.11 wird Bild 4.9 mit den einzelnen Systemen der Zustandsraumdarstellung ge-

zeigt. Werden nun die einzelnen Zustinde geméfl Bild 4.11 verfolgt, und wie ihre Zusténde
in die oben genannten Systeme eingehen, ergibt sich
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tp41 = (A—BCKuwKp) xx+ BCKywK, &p+ BKwKr zpp+ BCrsKwKjpp xpp+ KuwB  wy
ik-‘—l = 0 T+ AA :f?k+ 0 $[,k+ BCfwaKff CL’ff—i- KwB W
T k41 = -B;C T+ BC T+ A zr e+ 0 Typt 0 Wy
Trfk+1l = 0 T+ 0 T+ 0 Ty K+ Aff Trrt Bff Wi
Yk = C Tk
(4.28)
W = Dec,soll Pcc =Y

K :i Xi+1 =Axk+Buk
A :: Y K y = Cxy + Dy,

Kp
Ky
¥
Xpk+1 = ArXpp + Bruge
o ' :
J ! i = Cixpp + Dyugye
* Regelstrecke

Rr+1 =AA7?k + Buy + Internes Streckenmodell
Y = Cx + Duy, *+ Regler
+ Vorsteuerung

Xrfher1 = AppXrrae + Brpusri
Yrr = CrsXprk + Drptier i

Bild 4.11: Entwurfsmodell in Zustandsraumdarstellung.

Werden diese auf Matrixform gebracht, ergibt sich die Zustandsraumdarstellung

A—BCK,Kp BCK,Kp BK,K; BC; KK K,B
0 A 0 BCt KWK K,B

Terwh+l = —-B;C B;C Ag o 0 e Terwk + 8 ks
0 0 0 Ags By

4.29)

e =1[C 0 0 0] erus+ [0] wy (4.30)

Terw k+1 = ARK Terw k + BREWE, (4.31)

Yk = CRE Terw,k + DrECWE (4.32)

Jetzt kann mit der Formel G(z) = Cry (2] — Ark) ' Bri + Dri [45] die Ubertragungs-
funktion des geschlossenen Kreises T'(z) ermittelt werden. Deren Pole miissen fiir Stabilitét
innerhalb des Einheitskreises liegen [44, Seite 524]. Dies ist fiir die Werte in Kapitel 4.3.2
und Kapitel 4.3.1 ermittelten Werte Kp = 0,8, K; = 1,2 1/s, und Kyf = 0,06 und die
vorher bestimmten Modellparameter der Fall, wie in Bild 4.12 zu sehen ist. Auflerdem ist
sichtbar, dass einige Nullstellen auf einigen Polen liegen. Diese Nullstellen werden durch
das interne Streckenmodell erzeugt. Wird die Lage der Pole betrachtet, wird sichtbar, dass
sie nahe am Einheitskreis liegen. Also ldsst sich sagen, dass das Streckenmodell Schwin-
gungen dampft. Bei geringen Modellabweichungen weicht die Lage der Pole leicht von den
Nullstellen ab. Das fiihrt dazu, dass die Dynamik dieser Pole nicht mehr vollstdndig ge-
dampft werden kann. Um dies zu verdeutlichen, sind in Bild 4.13 Sprungantworten von
System mit Abweichung in Kg dargestellt.
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Bild 4.12: Pole und Nullstellen des geschlossenen Regelkreises.
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Bild 4.13: Einheitssprungantworten des perturbierten geschlossenen Regelkreises.

Man erkennt, dass das Antwortverhalten vom Nominalmodell abweicht. Es ist sichtbar,
dass positive Modellabweichungen zu Schwinverhalten fiihren, wihrend negative Abwei-
chungen die Antwort gegeniiber dem Nominalmodell verlangsamen. Berechnet wird die

Abweichung AKg aus
K
AKg= -2 — 1. (4.33)
Kg

Beim Uberpriifen des Rangs der Matrizen aus Gleichung 2.41 und Gleichung 2.42 lisst sich
feststellen, dass das System fiir die oben genannten Parameter vollstdndig steuerbar und
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beobachtbar ist.

4.5 Reglerimplementation

Die Implementation des Regelalgorithmus weicht von dem in Kapitel 4.4 beschriebenen
System ab. Dort wurde ndmlich das Mischungsverhéltnis als konstant betrachtet, weil des-
sen Einfluss auf die regelungstechnische Stabilitat nicht als relevant angesehen wurde. Um
aber eine genaue Vorsteuerung zu realisieren muss der Einfluss des Mischungsverhéltnisses
aber in den Algorithmus eingebunden werden.

Der Regler wird als Python-Skript in die in der Abteilung entwickelten PyM11- Priifstands-
software einprogrammiert und wird auf einem Windows-Priifstandsrechner ausgefiihrt. Der
Regeler erhélt Eingangsgrofien wie

¢ Brennkammerdruck,

e Temperatur- und Druckmessungen aus der Versurgungsleitung vor den Regelventilen
aus Lachgas und Ethan,

e Die Zeit zwischen dem letzten und aktuellen Regleraufruf,
e den Sollwert als Schub oder Brennkammerdruck und
o die Art des Sollwertes (Schub oder Brennkammerdruck).

Zuerst wird anhand des Sollwertes ein Sollmischungsverhéltnis ermittelt. Dieses wurde
aber fiir alle Reglerversuche auf 25 festgelegt, sodass das es trotz der in Kapitel 3.1.2
beschriebenen Beschriankung ohne Saturation des Ethanventils eingestellt werden kann.
Danach errechnet das Beschleunigungsvorfilter einen beschleunigten Sollwert. Daraus wird
nun mit einer von CEA bestimmten Tabelle in einen Sollmassenstrom bestimmt, welcher
in das transiente Streckenmodell eingeht. Nun wird die Differenz aus Regelabweichung
und Sollwert berechnet. Diese Modellabweichung geht in den PI-Regler ein, um die Ab-
weichung auszugleichen. Der Ausgang des Reglers wird mit dem Sollbrennkammerdruck
addiert. Ein Sollmassenstrom wird fiir diese Summe aus einer CEA-Tabelle interpoliert
und durch eine als konstant angenommenen Verbrennungseffizienz n.« = 0,9365 geteilt.
Mit dem Sollmischungsverhélnis wird der Sollmassenstrom in ein Soll-N2O-Massenstrom
und ein Soll-CyHg-Massenstrom aufgeteilt.

Die einzelnen Massenstrome der Treibstoffkomponenten werden nun mit dem Versorgungs-
zustand pn,0,1, TN,0,1,PCoHe, 1, L0y 1,1 Und Gleichung 4.4 zu einer effektiven Ventilquer-
schnittsfliche verrechnet. Diese wird durch die in Kapitel 4.2.2 bestimmten Polynome in
Ventilpositionen zwischen 0 und 1 umgerechnet. Diese Werte sind nun der Ausgang des
Reglers und gehen in die Regelstrecke ein. Das beschriebene Schema ist in Bild 4.14 dar-
gestellt. der Python-Programmcode der Reglerklasse ist in Kapitel A.1 dargestellt. Dieser
entspricht logisch dem fiir die Tests verwendeten Skript, wurde aber nachtréaglich kommen-
tiert und geordnet um die Funktionalitéit iibersichtlicher darzustellen.
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Bild 4.14: Schematischer Aufbau der Reglerimplementation.



5 Versuchsauswertung

5 Versuchsauswertung

In diesem Kapitel werden die Ergebnisse der durchgefiihrten Tests diskutiert. Zunéchst
wird aber auf das Vorgehen und den Zweck der Versuche eingegangen. Mit den ermittelten
Daten werden die Triebwerksleistung hinsichtlich Ziindung und Verbrennung ausgewertet.
Danach folgt die regelungstechnische Betrachtung der Messergebnisse. Abschlielend wird
bewertet, ob sich das Triebwerk fiir den Einsatz im Landedemonstrator eignet.

5.1 Versuchsdurchfiihrung

Die Versuche zur Bearbeitung der Aufgabe wurde wie folgt durchgefiihrt. Zuerst war es das
Ziel, das Systemverhalten genau zu charakerisieren, um einen modellbasierten Reglerent-
wurf zu ermoglichen (Versuchstage 1 bis 3). Anschliefend wurden Tests durchgefiihrt, um
die Vorsteuerung und den in Kapitel 5.3.2 beschriebenen vereinfachten Regler zu bewer-
ten (Versuchstage 4 bis 6). Da dessen Regelgiite als unzureichend bewertet wurde, wurde
abschlieBend ein verbesserter Regler getestet (Versuchstage 7 bis 10). Schliellich wird die
simulierte Freiflugleistung in HIL-Tests betrachtet (Versuchstage 8 bis 10). Das Vorgehen
wird in Tabelle 5.1 verdeutlicht.

Tabelle 5.1: Auflistung der Versuchstage und deren Versuchsziel.

Versuchtag Datum Versuchsziel
1 13.12.2024 Inbetriebnahme
2 10.02.2025 Charakterisierung des Systemverhaltens
3 11.02.2025 Charakterisierung des Systemverhaltens
4 18.02.2025 Regeltests mit Vorsteuerung und I-Regler
5 24.02.2025 Regeltests mit Vorsteuerung und I-Regler
6 05.03.2025 Regeltests mit Vorsteuerung und I-Regler
7 12.03.2025 Regeltests mit Vorsteuerung, Modellfilter und PI-Regler
8 25.03.2025 HIL-Regeltests mit Vorsteuerung, Modellfilter und PI-Regler
9 26.03.2025 HIL-Regeltests mit Vorsteuerung, Modellfilter und PI-Regler

—_
o

31.03.2025 HIL-Regeltests mit Vorsteuerung, Modellfilter und PI-Regler

Fiir die Charakterisierung des Systemverhaltens wurden Spriinge in den Ventilstellungen
eigegeben und die Antwort des Systems aufgezeichet, wie in Bild 5.1 sichtbar ist. Es wird
deutlich, dass Spriinge im Lachgassollwert grofieren Einfluss auf den Brennkammmerdruck
haben. Die Reglertests wurden zunéchst mit den vorprogrammierten Solltrajektorien aus
Bild 5.2 und Bild 5.3 durchgefiihrt. Die in Bild 5.2 dargestellte Trajektorie wurde erstellt,
um vergleichbare Tests zu schaffen, aus denen Reglertests einfach verglichen werden kon-
nen. Dabei werden viele unterschieliche Solldriicke abgefahren. Um die Reaktion auf sich
schnell dndernde Sollwerte zu erfassen, sind am Ende der Trajektorie schnelle Spriinge
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vorgegeben. Die in Bild 5.3 dargestellte Trajektorie wurde in einer SIL-Simulation vor-
berechnet und soll einen praxisnahen Sollschubverlauf simulieren. Genauer wird der Soll-

schubverlauf in Bild 4.4 beschrieben.

Bei allen Reglertests werden die Ventile zunéchst auf die Ausgangsstellung gestellt. Dann
wurde das Triebwerk geziindet. Erst nach etwa 2 s Brenndauer wird der Regler eingeschal-
ten. Instgesamt wurden im Rahmen der Masterarbeit 302 Heilgasversuche durchgefiihrt.
Dabei konnte das Triebwerk 139 mal geziindet werden und erreichte eine kumulative Brenn-

dauer von etwa 2800 s.
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Bild 5.2: Sprung-Schubtrajektorie.
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5.2 Triebwerksverhalten

5.2.1 Ziindung

Ziel der Analyse des Ziindverhaltens ist es, verschiedene Parameter so an die Temperatur
der Treibstoffe anzupassen, dass das Triebwerk zuverldssig ziindet. Die Temperatur der
Treibstoffe ist im Priifstandsaufbau von der Umgebungstemperatur abhéngig und kann
damit schwer beeinflusst werden. Die variierten Parameter werden hier aufgelistet und
deren Einfluss bewertet.

Erhéhung des Gliihkerzenstroms

Die Erhéhung des Gliihkerzenstroms zum Erreichen hoherer Glithdrahttemperaturen hat
sich als ineffektiv zur Ziindung erwiesen. Zu hoher Strom verkiirzt zudem die Lebensdauer
der Gliithkerzen. Daher ist es sinnvoll, andere Parameter zu betrachten.

Erzeugen eines Vakuums

Wird das Triebwerk durch einen Stopfen an der Diise abgedichtet, ldsst sich einer Vaku-
umpumpe und einem geeigneten Anschluss in der Brennkammer vor der Ziindung erzeu-
gen. Der erste zuverlissige Betriebspunkt mit Ziindung wurde in Versuch 45 mit Vakuum
gefunden. Allerdings ziindet das Triebwerk bei gleichen Betriebsbedingungen auch ohne
Vakuum. Daher wird davon ausgegangen, dass diese Methode das Ziindverhalten nicht
ausschlaggebend beeinflusst. Aufgrund des relativ hohen Aufwandes zur Erzeugung eines
Vakuums vor jedem Versuch wurden nur sieben Tests auf diese Weise durchgefiihrt.

Mischungsverhiltnis

Die ersten erfolgreichen Ziindungen wurden ohne Verwendung des Ethan-Regelventils und
somit bei Mischungsverhéltnissen von 5 bis 8 erzielt. Allerdings ziindet das Triebwerk
ebenfalls zuverlédssig bei hoheren Mischungsverhéltnissen. Deshalb scheint das Mischungs-
verhéltnis keinen signifikanten Einfluss auf die Ziindung zu haben, sofern es sich zwischen
etwa 5 bis 25 befindet.

Massenstrom

Bei Betrachtung des Lachgasversorgungsdruck preed, n,0,1 zu Beginn eines Versuchs, so fillt
auf, dass dieser sinkt. Je hoher der sich einstellende Massenstrom ist, deso héher ist auch
der Druckabfall, der mit dem verzogerten Nachverdampfen der Lachgas-Fliissigphase in der
Versorgung zusammenhéngt [63]. Es ergab sich, dass dieser Druckabfall nach einer Ziindung
zum Ausléschen der Verbrennung fithren kann. Daher ist es sinnvoll, die Ventilstellung zu
Beginn eines Versuchs so zu wahlen, dass der sich einstellende Massenstrom nicht iiber
m = 60g/s liegt. Aus Bild 5.4 links ist erkennbar, dass keine zuverldssige Ziindung bei
einem Massenstrom tiber 60 g/s aufgezeichet wurde.

Vorlaufzeit

Sobald ein sinnvoller Massenstrom gewahlt wurde, hat sich die Variation der Lachgasser-
voventilvorlaufzeit tr..q n,0 als effektiv zum Erzielen einer Ziindung erwiesen. Das liegt
vermutlich daran, dass sich bei falsch gewéhlter Vorlaufzeit kein ziindfdhiges Gasgemisch
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an der Glithkerze bildet, wenn die beiden Gase nicht gleichzeitig in den Gliithkerzenkanal
einstromen. Ziindung trat wihrend der Versuche nur im Bereich 2ms < t1¢qq n,0 < 7S
auf. Wahrend eines Versuchstages mussten aufgrund der Verdnderung der Auflentempera-
tur und deren Einfluss auf die Treibstoffe mehrmals eine neue Vorlaufzeit gewéhlt werden,
sodass eine Zindung auftritt. Allerdings ergeben die Daten, wie sie in Bild 5.4 rechts
dargestellt sind, keine eindeutige Beziehung zwischen Vorlaufzeit und Temperatur in der
Treibstoffleitung. Daher sind weitere Analysen notwendig, um eine zuverlassige Ziindung
zu gewahrleisten. Dabei muss auch der Einfluss der Ziindkanalgeometrie am bestehenden
Triebwerk untersucht werden, um bei der nachsten Iteration die Zuverlassigkeit erhchen
zu koénnen.
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Bild 5.4: Ziindverhalten unter verschiedenen Einfliissen.

5.2.2 Verbrennung

In Bild 5.5 ist ein typischer Versuch und dessen Auswertung der Verbrennungseffizienz
sichtbar. Durch die Nutzung der Regelventile konnen in einem Versuch mehrere stationére
Betriebspunkte abgefahren und ausgewertet werden. Es sind einige Spitzen und Bereiche
von 7+ > 100 % sichtbar. Diese entstehen aufgrund der langsamen Filterzeitkonstanten des
Lachgas-Coriolis-Massenstrommessers. Deshalb sind die Lachgas-Massenstrommessungen
verzogert, weshalb die errechnete Verbrennungseffizienz nur an stationidren Betriebspunk-
ten kurz nach einer neuen Ventilstellung giiltig ist.

Die Messwerte der stationdren Betriebspunkte werden gemittelt und daraus eine durch-
schnittliche Verbrennungseffizienz berechnet. In Bild 5.6 ist die durchschnittliche Verbren-
nungseffizienz mehrerer, stationdrer Betriebspunkte abgebildet. Es ist sichtbar, dass das
Triebwerk ein den meisten Féllen iiber eine gréfle Bandbreite an Mischungsverhéltnissen
eine Verbrennungseffizienz von mehr als 96 % erreicht. Zudem ist auffillig, dass die Ver-
suche am ersten Versuchstag eine deutlich geringere Effizienz bei 92 % bis 95 % erreichen.
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Am ersten Versuchstag wurden anstatt der Regelventile Blenden verwendet.
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Bild 5.5: Vebrenungseffizienz und Mischungsverhéltnis aus Versuch 63.
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Bild 5.6: Verbrennungseffizienz bei verschienen Mischungsverhéltnissen.

Regenerativkiihlung

In Bild 5.7 und Bild 5.8 sind die gemessenen Temperaturverldufe aus den zwei Versuchen
59 und 63 dargestellt. In Versuch 59 wurde lediglich das Lachgasregelventil verstellt und
in Versuch 63 beide Ventile, wie auch in Bild 5.1 dargestellt ist. Durch das Verstellen der
Ventile lassen sich wiahrend eines Versuches mehrere Betriebspunkte abfahren. In Bild 5.9
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ist die in CEA berechnete adiabate Flammentemperatur in Abhingigkeit des Mischungs-
verhéltnisses dargestellt.
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Bild 5.7: Brennkammerwandtemperatur Bild 5.8: Brennkammerwandtemperatur
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Bild 5.9: Brennkammertemperatur aus CEA bei p.. = 8 bar.

Es wird ersichtlich, dass in beiden Versuchen die Maximlatemperatur nach dem Versuch-
sende von t = 60s erreicht wird. Das liegt daran, dass die Warme der heifleren Brennkam-
merinnenwand nicht mehr durch das Lachgas in den Kiihlkanélen aufgenommen wird und
somit zur Auflenwand lauft.

Interessant an Versuch 59 ist, dass die héchsten Temperaturen in 158 < ¢t < 42 s auftreten,
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wo das Mischungsverhéltnis 4 < ROF < 6 ist. Laut Bild 5.9 sollte die Hochsttemperatur
allerdings bei ROF = 8,8 liegen. Dies ldsst sich anhand des Lachgaskiihlmassenstroms
erkldaren, der bei geringeren Mischungsverhéltnissen geringer wird. Durch die geringere
Stromungsgeschwindigkeit und Dichte kann das Lachgas weniger Warme von den Wénden
aufnehmen.

Aus Versuch 63 ldsst sich der Einfluss des Brennkammerdruckes auf die Brennkammer-
wandtemperatur erkennen. Wird ¢ = 15s und ¢t = 30s betrachtet, liegen &hnliche Mi-
schungsverhéltnisse bei unterschiedlichen Brennkammerdriicken vor. Die Temperatur steigt
bei dem geringeren Brennkammerdruck bei t = 15s starker an. Das Gleiche lésst sich auch
beim Vergleich von £t = 37s und ¢ = 60s beobachten.

In Bild 5.10 wird der Verlauf der gemessenen Kiihlkanaltemperaturen und des Warme-
stroms aus Versuch 59 dargestellt.
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Bild 5.10: Kiihlwirmestrom und Kiihlkanaltemperaturen aus Versuch 59.

Es ist eine Erhohung der Temperatur wahren der Verusche erkennbar. Allerdungs zeigt der
Sensor fiir T, 0,6,2 deutlich abweichende Werte zu Sensor T'v,0,6,1. Dies liegt vermutlich an
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einem Einbaufehler. Wahrscheinlich liegt der Sensor nicht in der Stréomung sondern beriihrt
die kéltere Wand des Kiihlkanalaustritts, weshalb geringere Temperaturwerte gemessen
werden. Deshalb wurde dieser Wert bei der Berechnung des Kiihlwérmestroms @ nicht
beriicksichtigt, wohingegen aus den plausiblen Werten fiir den Zustand 5 der Mittelwert
aus den Temperaturen fiir die Kithlwarmestromberechnung gebildet wurde. Wie in [17,
Seite 17], wurden die Warmestrome mit

Q=m- (hny0.i + hny0.i-1) (5.1)

bestimmt. Dabei wurde h; mit der Stoffdatenbank COOLPROP aus dem Zustand pn,o .,
Tn,0,; ermittelt.

Der Warmestrom verlauft anndhernd proportional zum Brennkammerdruck, was zu erwar-
ten ist, da er stark vom Massenstrom abhéngt. Dieser ist wiederum annéhernd proportional
zum Brennkammerdruck. Es ist auch erkennbar, dass die der Brennkammer gegenldufigen
Kihlkanéle (von 5 nach 6) mehr Wéarmestrom als die gleichldufigen (von 4 nach 5) auf-
nehmen konnen. Das liegt vermutlich an der héheren Warmekapazitiat des Lachgases bei
hoheren Temperaturen, wie sie zwischen den Zustdnden 5 und 6 auftreten.

5.3 Reglerverhalten

Um das Reglerverhalten zu bewerten, werden die Reglerversuchsdaten zuerst mit der Mo-
dellsimulationen verglichen. Dann wird der Einfluss des internen Modells betrachtet. Ab-
schliefflend wird die HIL-Simulation ausgewertet.

5.3.1 Vergleich mit den Simulationsmodellen

Wie in Kapitel 4 beschrieben, wurde das Zustandsraummodell des Regelkreises (siehe Glei-
chung 4.29) eingefiihrt, um die Stabilitidt nachzuweisen. Um aber die Funktion der Reg-
lerimplementation aus Kapitel 4.5 zu testen, wurde im Python-Code aus Kapitel A.1 die
Klasse control__sim erstellt. Somit kann der Regler iiberpriift werden, ohne Heilgasversu-
che durchfithren zu miissen. Um eine Modellabweichung zu simulieren, wird der Ausgang
der Modellsimulation mit einem Faktor (zum Beispiel 0,9) multipliziert. Andernfalls wiirde
keine Regelabweichung entstehen, die der Regler ausgleichen muss.

In Bild 5.11 ist eine Modellsimulation und Messwerte bei einer mit der Flugsimulation
generierten Schubtrajektorie dargestellt. Das Rauschen auf dem Sollwertverlauf lédsst sich
mit Gleichung 4.1 erkldren. Um zu verhindern, dass der Lander aufgrund des Schubes der
vertikal gerichteten Lageregelungstriebwerke zu weit steigt, werden deren Schubmesswerte
vom Sollwert subtrahiert. Da diese Triebwerke meist in kurzen Impulsen feuern, wirkt sich
das wie Rauschen auf das Sollschubsignal des Hauptantriebes aus.

Es ist sichtbar, dass die Modellsimulation oft sehr nahe bei den Messwerten liegt. Speziell
die Verzogerung wird durch das Totzeit- und das PT9-Glied gut simuliert. Stellenweise
sind aber leichte Uberschwinger der Simulation zu sehen. Zwischen 20s < ¢t < 30s sind die
Auswirkungen des Totbandes der Regeventile durch das stufenweise Einregeln der Solltra-
jektorie in den Messwerten sichtbar. Das Totband ist ein Bereich des Ventilstellungssollwert
um den Istwert, in dem der Ventilregler nicht reagiert. Erst wenn der Ventilstellungssoll-
wert aulerhalb diesen Totbandes ist, beginnt das Regelventil zu reagieren. Dieses Verhalten
wird in der Modellsimulation nicht beriicksichtigt.
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Bild 5.11: Vergleich des Folgeverhaltens der Implementationsmodellsimulation mit Mess-
werten bei einer mit der Flugsimulation generierten Schubtrajektorie.

In Bild 5.12 wird der Verlauf der Sprungantwort des Brennkammerdruckes eines Regler-
versuchs und der Simulationen des Entwurfsmodells aus Kapitel 4.4 und des Implementa-
tionsmodells dargestellt.
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Bild 5.12: Vergleich der Implementationsmodellsimulation mit Messwerten.
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Damit sich beim Entwurfsmodell die Schwingung einstellt, muss allerdings in der Verbren-
nungseffizienz eine Modellabweichung von 20 % angenommen werden.

Es ist sichtbar, dass die Simulationsmodelle dem Messwertverlauf qualitativ recht &hnlich
sind, aber aufgrund von Streckenunsicherheiten wie Jitter in der Totzeit oder das Totband
der Regelventile, Abweichungen zu den Messwerten festzustellen sind. Zudem ist sichtbar,
dass das Zustandsraumdarstellung (ZRD)-Entwurfsmodell mit leicht mehr Verzogerung
reagiert. Dies ist auf die erhéhte Totzeit zuriickzufiithren, die aufgrund der vergroéflerten
angenommen Totzeit entsteht, da die Totzeit in der ZRD ein Vielfaches der Abtastperiode
sein muss.

5.3.2 Einfluss des internen Triebwerksmodells

Da anfangs von relativ schnellen Regelventilen ausgegenagen wurde, wurde zunéchst ein
relativ einfacher Regelalgorithmus getestet. Dieser verfiigte im Gegensatz zu dem in Kapi-
tel 4 beschriebenen Regler nicht iiber ein internes Streckenmodell und es wurde lediglich
ein Integral (I)-Regler zum Ausregeln von stationdren Ungenauigkeiten vorgesehen. Dessen
Struktur ist in Bild 5.13 dargestellt.
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* [-Regler
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Bild 5.13: Vereinfachte Version der Reglerimplementation.

Wie in den Messdaten aus Bild 5.14 sichtbar wird, ist der Regler anfllig fiir Uberschwinger.
Fiir niedrige K;-Werte K = 1bar/s strebt der Regler relativ langsam gegen den Sollwert.
Hohere Werte wie K1 = 2bar/s oder Ky = 3bar/s regeln den Sollwert zwar schneller ein,
zeigen aber ein ausgeprigtes Uberschwingverhalten. Deshalb wurde die Reglerstruktur um
das interne Streckemodell erweitert, sodass der I-Regler nur Modellabweichungen ausregelt
und nicht auf grofle Fehlerintegrale aufgrund der Verzogerung reagiert. Zudem wurde ein
P-Regler eingefiihrt, um Regelabwichungen schneller ausregeln zu kénnen.

In Bild 5.15 wird sichtbar, dass der verbesserte Regler mit den Verstarkern K; = 1,21/s
und Kp = 0,8 den Sollwert ohne Uberschwingung einregelt. Es ist sichtbar, wie die Vor-
steuerung ohne Regler eine bleibende Regelabweichung besitzt. Der verbesserte Regler
regelt den Sollwert genau ohne Uberschwinger ein. Dagegen zeigt der urspriingliche Regler
ein deutliches Uberschwingverhalten.
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5,51
N \
.CQG 45 K] =0 1/S
4
5 K] =1 1/8
IS
4,01 K;=2 1/S
351 K[ =3 1/8
----Sollwert
3,0 , : , ]
30,0 32,0 34,0 36,0 38,0 40,0
t/s
Bild 5.14: Typische Sprungantworten oh-
ne internes Triebwerksmodell
bei verschiedenen Reglerverstar-
kern.

5.3.3 Einfluss des Vorfilters
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Bild 5.15: Vergleich der Sprunganworten
des Modells ohne Regler, mit al-
tem Regler aus Bild 5.13 und
verbessertem Regler mit den
Verstarkern Kyy = 0,06, Kp =

0,8, Kr =1,2 aus Bild 4.14.

Anders als in Bild 4.10 deutlich wird, lasst sich aus den Sprungantworten in Bild 5.16 keine
schnellere Reaktion durch die Beschleunigungsverstérker feststellen. Das liegt vermutlich

an Ungenauigkeiten in den Reglerversuchen.
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Bild 5.16: Sprungantwort mit verschiedenen Beschleunigungsfilterverstarkern.
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Zum einen varriiert der Zeitpunkt, an dem sich die Antwort in den Messdaten zeigt. Der
Grund dafiir ist dass die Abtastperiode nicht konstant ist und leicht variiert, was dafiir
sorgt, dass der Regler das Stellkommando bei unterschiedlichen Versichen zu unterschiedli-
chen Zeiten fiir den gleichen Sprung gibt. Deshalb zeigt sich die Antwort in den Messdaten
nicht immer zum gleichen Zeitpunkt.

Da zusétzlich die Modellunsicherheit von Sprung zu Sprung leicht unterschiedlich ist, ldsst
sich nicht genau sagen, ob der Uberschwinger bei K 7f = 0,1s durch den Verstarker oder
der Modellunsicherheit geschuldet ist. Um die Auswirkung des Beschleunigugnsfilter besser
abschétzen zu konnen, sind daher mehr Tests oder Tests mit einer geringeren Abtastperi-
ode notig.

5.3.4 Folgeverhalten des Mischungsverhiltnisses

In Bild 5.17 ist das Mischungsverhaltnis und dessen Sollwert eines Versuchs mit verschie-
denen stationdren Betriebspunkten dargestellt. Es wird deutlich, dass es dem Algorithmus
nicht gelingt, den Sollwert zuverlissig und genau einzustellen. Maximale Sollwertabwei-
chungen liegen im 20 %-Bereich des Sollwertes. Grund fiir die Ungenauigkeiten sind wahr-
scheinlich Abweichungen im Ventilpolynom aus Kapitel 4.2.2 zur Realitdt. Da der Regel-
algorithmus keine Riickfithrung des Mischungsverhéltnisses vorsieht, kann die Abweichung
nicht ausgeregelt werden. Die Spitzen in den Messwerten bei t = 12s,22s,325s,42s sind
allerdings eher auf die Unterschiedlichen Messfilterzeitkonstanten der NoO- und CoHg-
Massenstrommessern und deren Reaktion auf sich &ndernde Betriebspunkte zuriickzufiih-
ren.
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Bild 5.17: Gemessenes Mischungsverhéltnis und Sollwert in Versuch 204.
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5.4 Hardware in the Loop

In Bild 5.18 ist die simulierte Héhe und die Sollhohe aus der Referenztrajektorie Tabelle 4.1
mit den Parametern aus Tabelle 5.2 dargestellt. In den geregelten Versuchen 230 und 246
ist ein deutlich besseres Folgeverhalten in der Flughohe als in Versuch 245 zu beobachten.
Allerdings erscheint die Regelgiite des Versuchs 246 mit dem etwas hoheren Reglerverstér-
kern dhnlich zu Versuch 230. Der Hohenverlauf von Versuch 246 ist um etwa eine Sekunde
gegeniiber Versuch 230 nach rechts versetzt. Das ist vermutlich auf den geringeren Schub
bei der Ziindung in Versuch 246 und den damit verbundenen Héhenabfall am Anfang der
Simulation zuriickzufiihren.

Tabelle 5.2: Parameter fiir HIL-Versuche.
Versuch  Anzahl Triebwerke Kyr /s K; /- Kp/1/s

245 8 0 0 0
230 8 0,06 0,8 1,2
246 8 0,1 0,8 1,8

0,0 1

2,0 1

4,0 4
=
\m 6,01 z,, Test 245
N 9
29,5011, Test 245
-8,0 1 24, Test 230
------ 2g,5011, Test 230
10,0 poeereenededes 2y, Test 246
---- 2g.501l, Test 246
0,0 5:0 l()I,O 15I,() 20I.,O 25:,0 30,0

t/s
Bild 5.18: Simulierte Flughthe mit den Werten aus Tabelle 5.2.

5.4.1 Vergleich mit der SIL-Simulation

In Bild 5.20 wird der Verlauf der Flugh6éhe und in Bild 5.19 der Verlauf der Schubkraft
eines einzelnen Triebwerkes in der SIL- und der HIL-Simulation dargestellt. Es ist sichtbar,
dass die SIL-Daten hier genau zu den HIL-Daten passen. Die SIL verzogert sich leicht
beim Aufstieg, was bei Betrachtung der Flughthe auffillt. Zudem fallt auf, dass die beide
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Ausfiihrungen der HIL-Simulationen beinahe deckungsgleiche Messwertverldufe zeigen, was
fiir eine gute Wiederholbarkeit der Messtrecke spricht.

80,0
Schub, Test 229
Schub, Test 230
70,01 Schub, SIL-Simulation
60,0 1
Z.
~
~
50,0
40,0 4
30,0 T T T T T T
0,0 5,0 10,0 15,0 20,0 25,0 30,0
t/s

Bild 5.19: Vergleich des Schubes zweier HIL- und einer SIL-Simulation.

-2,0 1

-4,0 4
=
~
-6,0
P zg, Test 229
2g.5011, Test 229
-8,0 — z4, Test 230
""" 2g,5011, Test 230
. — 2z, SIL
10,0 forerearaenaas ., .
...... Zg,Solh SIL
0,0 5,0 10,0 15,0 20,0 25,0 30,0

t/s
Bild 5.20: Vergleich der Flughthe zweier HIL- und einer SIL-Simulation.
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5.5 Betrachtung hinsichtlich des Einsatzes in einem
Landedemonstrator

Um bewerten zu kénnen, wie sich das Triebwerk als Hauptantrieb im Landedemonstrator
eignet, werden in diesem Abschnitt einige Kriterien zunéchst erértert. Abschliefend wird
die Eignung bewertet.

5.5.1 Ziindung

Wie in Kapitel 5.2.1 analysiert, besitzt das Triebwerk relativ schmale Ziindbetriebspunkte.
Bis eine genauere Analyse des Ziindverhaltens erfolgt ist, bleibt unklar, ob das Triebwerk
zuverlédssig geziindet werden kann, um in einem Landedemonstrator eingesetzt werden
kann.

5.5.2 Regelbarkeit

Unter Betrachtung von Kapitel 5.3 lasst sich sagen, dass sich das Triebwerk hervorragend
zur Regelung eignet. Es gibt keinerlei komplexe Systemdynamiken, die es zu ddmpfen gilt
und es wurde ein hervorragender Drosselgrad von etwa 1 zu 4 nachgewiesen.

5.5.3 Systemverhalten

Um grob abschétzen zu kénnen, ob sich ein selbstbedriicktes HyNOx-System zum Einsatz
in einem Landedemostrator genutzt werden kann, muss ein passendes System ausgelegt
werden, das die Anforderungen eines Freifluges erfiillt. Mit der Simulation aus [18] wurde
dafiir die Leistung des Antriebssystems unter Annahme von konstanten Regelventilstellun-
gen fiir NoO und CyHg berechnet. Die Parameter fiir die Simulation wurden so gewahlt,
dass das Antriebssystem fiir eine kurze Zeit mindestens 800 N Schub fiir den Aufstieg
liefert. Zudem soll das Schubniveau iiber die gesamte Flugdauer von 30 s Sekunden iiber
dem angenommenen Leergewicht des Demonstrators von 363 N liegen, sodass der Lander
in jedem erdenklichen Flugzustand genug Schub zum Schweben hat.

Um zuverlissige Ergebnisse unter atmosphérischen Bedingungen zu erhalten, musste in
der Simulation die Funktion zur Berechnung der Triebwerksleistung angepasst werden, da
sie urspriinglich nur fir Vakuumbedingungen vorgesehen war. Um den Triebwerksschub
zu berechnen, wurde zunéichst ¢* mit CEA berechnet. Damit konnte aus Gleichung 2.7
und der mit Kapitel 5.2.2 bestimmten Verbrennungseffizienz von nex = 0,97 pee bestimmt
werden. Aus dem Schubpolynom aus Kapitel 4.2.2 ergibt sich damit der Schub. Schliellich
wird zur Berechnung des Is,, Gleichung 2.3 genutzt.

Damit wurden die Parameter des Antriebssystems so ausgewéhlt, sodass diese Anforde-
rungen moglichst effizient eingehalten werden koénnen. Dazu wurde zunéchst die minimal
notwendige Anzahl an Triebwerken bestimmt. Dafiir wurde die Anzahl gewahlt, die bei ei-
nem Maximalbrennkammerdruck von 20 bar mehr als die geforderten 800 N Gesamtschub
liefert. Dementsprechend wurden auch die effektiven Ventilquerschnittsflichen gewahlt,
sodass sich die 20 bar Brennkammerdruck beim ROF mit nahezu optimaler characteristi-
scher Geschwindigkeit ¢* einstellen. Dafiir wurde eine Anfangstanktemperatur von 20 °C
fiir beide Treibstofftanks angenommen. Nun wurde die Treibstoffmasse so lange erhoht,
sodass sich bei Brennschluss ein Gesamtschub von 363 kg ergibt. Die drei Anforderungen
sind in Tabelle 5.3 aufgelistet.
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Tabelle 5.3: Anforderungen fiir das Landerantriebssystem.

Anforderung  Wert

Kurzzeitiger Maximalschub >800 N
Minimalschub bei Brennschluss >363 N
Treibstoffmasse <8 kg

Brenndauer 30s

Wird wie beschrieben vorgegangen, so lésst sich feststellen, dass sich alle drei Anforderun-
gen nicht gleichzeitig erfiillen lassen. In Bild 5.21 sind die Ergebnisse einer Simulation mit
den Parametern aus Tabelle 5.4 zu sehen, in der die ersten beiden Anforderungen erfiillt
werden.
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Bild 5.21: Simulationsergebnisse fiir ein selbstbedriicktes HyNOx-Landedemonstrator-
Antriebssystem mit den Parametern aus Tabelle 5.4.

Tabelle 5.4: Simulationsparameter fiir die HyNOx-Systemsimulation.

Parameter Wert
Anfangstemperatur 20 °C
Tankvolumen NoO 1301
Tankvolumen CyHg 20,2 1
Effektive Ventilquerschnittsfliche (einzeln) NoO 25,76 mm?
Effektive Ventilquerschnittsfliiche (einzeln) CoHg 5,61 mm?
Gesamtanzanhl IDENO-200-Triebwerke 4

Es zeigt sich, dass das Treibstoffbudget deutlich tiberschritten wird, um diese Anforderun-
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gen einzuhalten. Mit einer Gesamttreibstoffmasse von 8 kg lisst sich aufgrund der Abkiih-
lung in den Tanks die Anforderung fiir den Minimalschub nicht erfiillen. Der Grofiteil des
Treibstoffes wird nicht verbrannt, sondern dient eher als Warmespeicher um der Abkiih-
lung durch die Nachverdampfung entgegenzuwirken. Zudem kommt erschwerend hinzu,
dass aufgrund des relativ geringen spezifischen Impulses selbst der verbrannte Treibstoff
die geforderte Menge tiberschreitet.

Eine Option, um dem Druckabfall entgegenzuwirken, ist das Beheizen der Tanks. Dafiir
waren aber erhebliche Energiemengen nétig. Eine Alternative wére die Fliissigforderung
der Treibstoffkomponenten. Dadurch kommt es zu weniger Verdampfung und somit bleibt
der Tankdruck besser erhalten [32]. Allerdings stehen entsprechende Tests fiir diese Option
noch aus.

5.5.4 Bewertung

Unter Betrachtung der oben genannten Gesichtspunkte, wird das Triebwerk in der hier
analysierten Forderkonfiguration aufgrund des unpassenden Systemverhaltens und trotz
der hervorragenden Regelbarkeit als unpassend fiir den Einsatz im Landedemonstrator
erachtet. In Tabelle 5.5 werden diese Gesichtspunkte zusammengefasst.

Tabelle 5.5: Eignung des IDENO-200B-Triebwerkes zum Einsatz in einem Landedemons-
trator unter verschiedenen Gesichtspunkten.

Kriterium Bewertung

Drosselgrad ++

Regelbarkeit ++

Systemkomplexitét ++

Systemgewicht - -
Spezifischer Impuls -
Zindung -

Mogliche Mafinahmen, um einen Einsatz im Landedemonstrator zur ermoglichen, sind

o die Erhohung des spezifischen Impulses durch das Anbringen einer angepassten, di-
vergenten Diise: Dadurch erhoht sich bei gleichem Brennkammerdruck der Schub,
wie in Bild 4.8 sichtbar ist. Um den gleichen Schub zu erzielen, muss deshalb weniger
Treibstoff verbraucht werden.

e die Erhohung des spezifischen Impulses durch eine Erhohung des Brennkammer-
druckes: Bei atmosphérischen Ausstrombedingungen kann bei hoheren Brennkam-
merdriicken mehr vom Brennkammerdruck durch die Diise in mittlere Austrittsge-
schwindigkeit umgewandelt werden, was den spezifischen Impuls verbessert.

e die Forderung der Fliissigphase in einem selbstbedriickten System: Dadurch wird
weniger Treibstoffvolumen entnommen als bei der gasférmigen Entnahme. Deshalb
muss weniger Treibstoff nachverdampfen, wodurch sich der Treibstoff weniger stark
abkiihlt und somit der Tankdruck besser erhalten bleibt.

e die Forderung der Fliissigphase durch ein fremdbedriicktes System: Hier verdampft
kein Treibstoff nach, da der Druck durch einen externen Bedriickungstank {iber dem
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Dampfdruck gehalten wird. Aufgrund der hoheren Tankdriicke sind sogar noch héhere
Brennkammerdriicke moéglich, was den spezifischen Impuls noch weiter verbessern
kann.
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6 Zusammenfassung und Awusblick

6.1 Zusammenfassung

Am DLR-Standort in Lampoldshausen wird im Rahmen des Projektes NEO FUELS unter
anderem an lagerfihigen, griinen Raketentreibstoffen wie Lachgas in Kombination mit
Ethan geforscht. Diese griinen Treibstoffe sollen fiir die im Satellitenbereich gingigen
hydrazinbasierten Treibstoffe eine giinstigere Alternative bieten. Zudem wird derzeit ein
Freiflug-Landedemonstrator entwickelt. Dieser soll mittels am Standort entwickelter Tech-
nologien im Bereich griiner Raketentreibstoffe fiir etwa 30 s frei fliegen und sicher landen
kénnen. Dafiir sind Regelalgorithmen nétig, um den Demonstrator im Flug zu stabilisieren
und zu steuern. Zudem werden regelbare Aktuatoren bendtigt, die von den Algorithmen
genutzt werden konnen. Deshalb wurde im Rahmen dieser Masterarbeit ein Schubregelal-
gorithmus fiir ein neues 200 N-Triebwerk entwickelt, das sich potenziell fiir den Einsatz als
Hauptantrieb eignet.

Das Triebwerk verwendet die Treibstoffe NoO und CoHg jeweils in Gasphase. Es wurde
von MARC GRITZKA im Rahmen des Forschungsprojektes NEO FUELS entworfen. Der
Regelalgorithmus nutzt eine Vorsteuerung zum Erreichen des gewiinschten Brennkammer-
zustandes und ein Streckenmodellfilter in Verbindung mit einem PID-Regler, um Modell-
abweichungen auszugleichen. Das Triebwerk und der Algorithmus wurden am Priifstands-
komplex M11 getestet. Die Testergebnisse wurden hinsichtlich der Ziindungseigenschaften,
Verbrennungseffizienz und Regelgiite ausgewertet. Das Ziindverhalten hat sich als unzuver-
léssig erwiesen, da es nur einen schmalen Bereich gibt, in dem sich das Triebwerk ziinden
lisst und es empfindlich auf Anderungen der Umgebungsbedingungen reagiert. Aus Ver-
suchsdaten wurden die Verbrennungseffizienz fiir mehrere Betriebspunkte bestimmt. Es
ergibt sich ein weitesgehend gutes Verbrennungsverhalten. Die Auswertung des Reglerver-
haltens zeigte ein stationéres, schnelles Ubergangsverhalten mit geringer Uberschwingwei-
te.

Um die Eignung als Hauptantrieb im Landedemostrators zu {iberpriifen, wurde der Regler
und das Triebwerk in einer HIL-Simulation des Landedemonstators im simulierten Freiflug
getestet und eine Simulation der Treibstoffentnahme zur Schuberzeugung durchgefiiht. Es
ergibt sich dass der Regelkreis die Anforderungen fiir den Freiflug erfiillt. Das System-
verhalten der Treibstoffentnahme in der analysierten Konfiguration macht einen Einsatz
als Hauptantrieb aufgrund des hohen Treibstoffverbrauchs und starkem Tankdruckabfall
unpraktikabel.

6.2 Ausblick

Da sich das Triebwerk und der Algorithmus trotz der ausreichenden Regelkreiseigenschaf-
ten als unpassend fiir den Landedemonstrator erwiesen haben, muss ein neues Triebwerk
entwickelt oder das hier untersuchte Triebwerk angepasst werden, sodass die Anforderun-
gen eines Freifluges erfiillt werden. Speziell die Treibstoftférderung in der Fliissigphase wird
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als vielsversprechend erachtet, die Probleme bei der Treibstoffentnahme zu beheben.
Obwohl der Schubregler funktioniert, muss auch dieser fiir den Einsatz im Landedemons-
trator angepasst werden. Beispielsweise ruft der Algorithmus in jedem Durchlauf die Stoff-
datenbank COOLPROP auf, was viel Rechenzeit beno6tigt. Besser wéren offline berechnete
Tabellen, aus der die Stoffdaten interpoliert werden kénnen. Auflerdem muss der Pro-
grammcode in eine andere Programmiersprache wie C oder C++ {ibersetzt werden, da
PyTHON im Vergleich als langsam und nicht echtzeitfahig gilt. Schliellich muss der Regler
noch auf der On-Board-Rechnerhardware implementiert werden, die fiir die Steuerung des
Landers verwedet wird.
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A.1 Schubregelungsskript

from math import factorial

from multiprocessing.util import sub_warning

from os import times

import os

import matplotlib.pyplot as plt

from CoolProp.CoolProp import PropsSI

import numpy as np

import scipy.signal

#from PyQt5.QtCore.(QProcess import state

from scipy.interpolate import RegularGridInterpolator

# Function to get the next value in ann array. Credit: Chat GPT
def nearest_interp(x_new, x, y):

# Sorting x and y

x = np.sort(x)

y = ylnp.argsort(x)]

# Find index of x_new, left value

idx = np.searchsorted(x, x_new, side=’left’)

# If idx == 0: preventing index out of bounds error

idx = np.clip(idx, 1, len(x) - 1)

# Calculating the distances of left and right indexes

left_dist = np.abs(x[idx - 1] - x_new)

right_dist = np.abs(x[idx] - x_new)

# Choosing index with smaller value

closest_idx = np.where(left_dist < right_dist, idx - 1, idx)

# return corresponding value
return y[closest_idx]

# Class for thruster simulation.
class transient_model:

def __init__(self, delay=0.1838, t1=0.1382, t2=0.1381, timestep

=0.1, Ks:float = 1.0, init_state=0.0):

self.delay_steps=int (delay/timestep+1) # Step count for
input delay

self.tl1=t1

self.t2=t2

A, b, ¢, d = scipy.signal.tf2ss([Ks],[t1*t2, t1+t2, 1]) #
continuous PT-2 model

sSys = scipy.signal.cont2discrete((A, b, c, d), timestep,
method=’tustin’) # time discrete PT-2 model

self .A_pt2, self.b_pt2, self.c_pt2, self.d_pt2, _ = sys

self .timestep=timestep
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self.state=np.ones([2,1])*init_state
# initializing buffer
self .delay_buffer = [init_state] * self.delay_steps
# Loading lookup table to interpolate chamber pressure from
mass flow and mixture ratio
if os.path.exists("D:/Fabio/PyM11/M11_ 5 HyNOx KI/input/
P_cc_tab.csv"):
pressure_table = np.loadtxt("D:/Fabio/PyMi1/
M11_ 5 _HyNOx_KI/input/P_cc_tab.csv", delimiter=";",
encoding=’utf-8-sig’)
else:
pressure_table = np.loadtxt("P_cc_tab.csv", delimiter="
;", encoding=’utf-8-sig’)
# Mass flow grid
dm_vec = np.arange(0.015, 0.185001, 0.005)
# Mixture ratio grid
rof _vec = np.arange(5, 30.001, 1)
# Regular Grind Interpolator method
self .pressure_interpolator = RegularGridInterpolator ((
dm_vec, rof_vec), pressure_table,
method="
linear")
# Method to reset state after test
def reset_state(self):
self .state=np.zeros ([2,1])
self .delay_buffer=[0] * self.delay_steps

# Method to set state to a specific value
def set_state(self, value):
self .delay_buffer = [value] * self.delay_steps
self .state=np.array ([[0], [value/self.c_pt2[0,1]11]1)

# update simulation timestep
def simulate_step(self, input, rof):
# enqueueing input
self .delay_buffer.append(input)
# dequeueing input
delayed_input = self.delay_buffer.pop(0)
# uptating discrete state
self .state=self.A_pt2Q@self.state+self.b_pt2*delayed_input
# Calculating and limiting propellant mass flow
mass_flow = min(0.185,max(0.015,np.squeeze(self.c_pt2 @
self.state+self.d_pt2*delayed_input).tolist ()))
# Interpolating chamber pressure
return self.pressure_interpolator (np.array([mass_flow,min
(30,max(5,np.squeeze(rof)))]).T)

# Function to evaluate a polynomial

def evaluate_polynomial(x, coefficients):

A2

retval=0

i=0

for coefficient in coefficients:
retval+=coefficient*x*x*i
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i+=1
return retval

# Function to calculate the Gamma needed to calculate mass flow/
effective area

def calc_gamma (kappa):
return (kappax*(2/(kappa+1))**((kappa+1)/(kappa-1)))*x.5

# Thrust controller class
class thrust_controller:
def __init__(self):
# Controller gains
self .proportional_gain
self.integral_gain = 1.
self .feed_forward_gain 0.06 # Feed forward gain
self .pressure_error_integral = 0 # Error integral state
# Max and min values for mixture ratio in mass flow
interpolation table
self .MR_max = 30
self .MR_min = 5
# Max and min values for chamber pressure in mass flow
interpolation table

N

self .pressure_min = 2

self .pressure_max = 15

# Controller Operation bounds

self .max_pressure_operation_limit 15

self .min_pressure_operation_limit 3

self .mass_flow_efficiency = 0.9365 # C-star efficiency

# N20 valve polynomial

self .n20_valve_polynomial [2.712130137503551e-04,
6.262912096742364e+04, -1.442418230789451e+10,
2.139178362100827e+15, -1.444196590989242e+20,
3.981190192418965e+24]

self .n2o0_kappa = 1.5 # initial value for N20 kappa

self .n20_gamma = calc_gamma(self.n2o0_kappa)

self .n20_gas_constant = 188.9 # Specific N20 gas constant

# C2H6 valve polynomial

self.c2h6_valve_polynomial = [-0.005151, 4.3328e6, -4.1326
el3, 2.4236e20, -6.2960e26, 5.8856e32]

self.c2h6_kappa=1.482 # initial value for N20 kappa

self.c2h6_gamma = calc_gamma(self.c2h6_kappa)

self.c2h6_gas_constant=276.5 # Specific C2H6 gas constant

self.thrust_pressure_polynomial = [0.3618, 0.08191] #
Polynomial to calculate desired chamber pressure from
thrust input

# Loading CEA mass flow interpolation table

if os.path.exists("D:/Fabio/PyM11/M11_5 HyNOx_ KI/input/
mass_flow_table_5_30_2_ 15.csv"):
self .mass_flow_table = np.loadtxt("D:/Fabio/PyM11l/

M11_5_HyNOx_KI/input/mass_flow_table_5_30_2_15.csv",
delimiter="\t") # test bench program path

else:
self .mass_flow_table = np.loadtxt ("

A3
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mass_flow_table_5_30_2_ 15.csv",
delimiter="\t") #
test evaluation
path
# Interpolation table grid values
self .MR_vec = np.linspace(self.MR_min, self.MR_max, self.
mass_flow_table.shape[1])

self .pressure_vec = np.linspace(self.pressure_min, self.
pressure_max, self.mass_flow_table.shape[0])
self .mass_flow_interpolator = RegularGridInterpolator ((self

.pressure_vec, self.MR_vec), self.mass_flow_table,
method="1linear") # Interpolation method

self .thruster_model = transient_model (timestep=0.02, tl =
0.14385, t2 = 0.17901, delay = 0.26646) # initializing
internal thruster model

self .elapsed_integrator_time:float=0 # time threshold to
prevent initial overshoots due to the integrator working
without plant response

self.thruster_model_time:float=0 # time counter for the
internal simulation

# initial controller states

self.simulated_pressure=0

self .n20_valve_command=0

self.c2h6_valve_command=0

# initial previous value for feed forward calculation

self .previous_desired_chamber_pressure=0

# initial feed forward value

self.ff_state=0

self . ff_time_constant=0.12 # feed forward lowpass filter
time constant

# method to reset states after test

def

reset_states (self):

self .elapsed_integrator_time = 0
self.thruster_model_time = 0
self .pressure_error_integral = 0

self.thruster_model.reset_state ()

# method to calculate isentropic exponent using cool prop

def

update_gamma_and_kappa(self, n2o_pressure, n2o_temperature,

c2h6_pressure, c2h6_temperature):

self .n20_kappa = PropsSI('C", "P", n2o0_pressure, "T",
n2o_temperature, "N20") / PropsSI("0", "P", n2o_pressure

"T", n2o0_temperature, "N20")

self.c2h6_kappa = PropsSI("C", "P", c2h6_pressure, "T",
c2h6_temperature, "n-C2H6") / PropsSI("0", "P",
c2h6_pressure, "T", c2h6_temperature, "n-C2HE6")

self .n2o0_gamma = calc_gamma (self.n2o0_kappa)

self.c2h6_gamma = calc_gamma(self.c2h6_kappa)

# method to convert thrust input to chamber pressure input

def

A4
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if input_type == "thrust':
# Calc desired chamber pressure from thrust command
desired_chamber_pressure=evaluate_polynomial (
control_input, self.thrust_pressure_polynomial)
else:
desired_chamber_pressure=min(max (3, control_input), 12)
return desired_chamber_pressure

# Feed forward filter to enhance desired chamber pressure for
accelerated control
def feed_forward_filter (self, desired_chamber_pressure,

timestep):
desired_chamber_pressure_derivative = (
desired_chamber_pressure - self.

previous_desired_chamber_pressure) / timestep #
Calculating input derivative

self .previous_desired_chamber_pressure =
desired_chamber_pressure # updating previuos state

self .ff_state = self.ff_state + timestep / self.
ff_time_constant * (desired_chamber_pressure_derivative
- self.ff_state) # low pass filtering derivative

desired_chamber_pressure = desired_chamber_pressure + self.
feed_forward_gain * self.ff_state # Adding filtered
derivative multiplied with gain to input signal

print ("FF-Chamber ~-Pressure:",desired_chamber_pressure) #
debug print

return desired_chamber_pressure

# Method to calculate desired mixture ratio
def calc_desired_mixture_ratio(self, ROF_input):
# For testing controller offline with real data by
recreating chamber state
if ROF_input !'= 0:
desired_mixture_ratio = min(max (ROF_input, self.MR_min)
, self.MR_max)
# During normal operation, the desired mixture ratio is
set on 25
else:
desired_mixture_ratio = 25
return desired_mixture_ratio
# Controller main method
def get_control(self,
chamber_pressure,
c2h6_feed_pressure,
c2h6_feed_temperature,
n2o_feed_pressure,
n2o_feed_temperature,
control_input,
input_type,
timestep,
control_on:bool = False,
ROF_input=0) :
self .update_gamma_and_kappa(n2o_feed_pressure,
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n2o_feed_temperature, c2h6_feed_pressure,
c2h6_feed_temperature)
# Calculating Controller Inputs
desired_chamber_pressure=self.calc_desired_chamber_pressure
(input_type, control_input)
desired_mixture_ratio=self.calc_desired _mixture_ratio/(
ROF_input)
desired_chamber_pressure=self.feed_forward_filter(
desired_chamber_pressure, timestep)
# Update the intermnal thruster model
self .elapsed_integrator_time += timestep
while self.thruster_model_time <= self.
elapsed_integrator_time:
self .simulated_pressure = self.thruster_model.
simulate_step(
self .mass_flow_interpolator (np.array ([min(self.
max_pressure_operation_limit, max(self.
min_pressure_operation_limit,
desired_chamber_pressure)),
desired _mixture_ratiol]) .T),
desired_mixture_ratio)
self.thruster_model_time += self.thruster_model.
timestep
# Calc mass_flow command
if self.elapsed_integrator_time >= 2: # timer to prevent
controller overshoots due to initial model divergence
model_deviation = self.simulated_pressure -
chamber_pressure
if self.n2o0_valve_command < 1 and self.integral_gain >
O0: # Integrating only if the N20-Valve is not
saturated and the integral gain is grater than O
self .pressure_error_integral = min(2,max (-2, (self.
pressure_error_integral+model_deviation *
timestep))) # Integrating integral
controller_command = self.pressure_error_integral *
self .integral_gain + model_deviation * self.
proportional_gain # Calculating controller pressure
command
pressure_command=np.squeeze (desired_chamber_pressure +
controller_command) # adding controller pressure
command to feed forward command
# Debug prints

print ( , self.simulated_pressure)
print( , self.pressure_error_integral)
print( ,model_deviation)

print( , pressure_command)
cea_output = self.mass_flow_interpolator(np.array([min

(15,max (3, pressure_command) ), desired_mixture_ratio
1).T) # Interpolating mass flow
else:
cea_output = self.mass_flow_interpolator(np.array([min
(15, max(3,desired_chamber_pressure)),
desired_mixture_ratio]).T) # Interpolating mass flow
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if the controller is disabled

mass_flow_command = cea_output / self.mass_flow_efficiency
# scaling with c-star-efficiency

# Calc component mass_flow

n2o_mass_flow_command=mass_flow_command*
desired_mixture_ratio/(l+desired_mixture_ratio)

c2h6_mass_flow_command=mass_flow_command*1/(1+
desired_mixture_ratio)

# Calc component effective area

n2o_a_eff=n2o0_mass_flow_command/(self.n2o0_gamma*
n2o_feed_pressurexleb)*(self.n2o0_gas_constantx*
n2o_feed_temperature) **.5

c2h6_a_eff = c2h6_mass_flow_command / (self.c2h6_gamma *
c2h6_feed_pressurex*xleb) * (

self.c2h6_gas_constant * c2h6_feed_temperature)
*x 0.5

# Interpolating component vavle command

self .n20_valve_command=evaluate_polynomial (n20_a_eff, self.
n2o_valve_polynomial)

self.c2h6_valve_command=evaluate_polynomial (c2h6_a_eff,
self.c2h6_valve_polynomial)

return self.n2o0_valve_command, self.c2h6_valve_command,
n2o_mass_flow_command, c2h6_mass_flow_command

def test_model(): # small simulation debug function

thruster_model = transient_model ()
y = []
time_vec = np.linspace(0, 5, 50)
for t in time_vec:
y.append (thruster_model.simulate_step(0.03,25))
plt.plot(time_vec, y)
plt.show ()
# Class for setting up the thruster simulation, be it for debugging

the

test bench program, debugging the controller or evaluaing

tests and controller commands

class control_sim:

def

__init__(self,
c2h6_feed_pressure=20,
c2h6_feed_temperature=273,
n2o_feed_pressure=25,
n2o_feed_temperature=273,
control_input=6,
input_type='"pressure',
time_step_control=0.1,
control_on=True):

# Seeting up initial values Model overall gain deviation is

10 %
self.thruster_model = transient_model(init_state=0.0, Ks
=0.9, timestep=0.01, t1=0.14385,
t2=0.17901, delay

AT
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=0.26646)
self.controller = thrust_controller ()
self .mass_flow_command=0.0
self .rof=25
self.chamber_pressure=0
self .time_step_control=time_step_control
self .n20_mass_flow_command=0
self.c2h6_mass_flow_command=0

# Method for updating a simulation step
def simulate_step(self,rof=25, simulation_time=0, control_input
=6) :
self.chamber_pressure = self.thruster_model.simulate_step(
self .mass_flow_command * 0.9365, rof)
# Simulating the thruster plant model with a smaller time
step than the controller
if abs(int(simulation_time / self.thruster_model.timestep)
% round(self.time_step_control / self.thruster_model.
timestep)) == O0:
[n20_valve_command, c2h6_valve_command, self.
n2o_mass_flow_command,
self.c2h6_mass_flow_command] = self.controller.
get_control (self.chamber_pressure,
22,
273,
25,
273,
control_input,

B

self .time_step_control,

True)
self.rof = min(30, max(5, self.n20 _mass_flow_command /
self.c2h6_mass_flow_command))
self .mass_flow_command = self.n20_mass_flow_command +
self.c2h6_mass_flow_command
print( ,n20_valve_command ,

c2h6_valve_command) # Debug print

# Method for running the simulation loop
def simulate_controller (self, df=False):

chamber_pressure = 3.8254
time_step_control = 0.1
# Loading trajectories if given
desired_pressure = 6
if df:
time_vec = np.arange(0, dfl[ 1L 1.

iloc[-1] + self.thruster_model.timestep, self.
thruster_model.timestep)

else:
time_vec = np.arange(0, 10 + self.thruster_model.
timestep,
self .thruster_model.timestep)
pressure_vec = []
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for t in time_vec:
if df:
desired_pressure = nearest_interp(t, dfl[
1 1, daf[ 1L D
self.simulate_step(simulation_time=t, control_input=
desired_pressure)
if t>5:
desired_pressure=3
pressure_vec.append(self.chamber_pressure)
#self .plot_sim(time_vec, pressure_vec)
return np.array([time_vec, np.squeeze (np.array ([
pressure_vec]))]).T

# function for plotting the outputs

def plot_sim(time_vec, pressure_vec):
plt.plot(time_vec, pressure_vec)
plt.show ()

# For debugging the controller
if _ _name__ == :

simulation=control_sim()
simulation.thruster_model.set_state (4)

output = simulation.simulate_controller ()
plot_sim(output[:, 0].tolist(), outputl[:, 1].tolist())

A.2 HIL-Simulationsparameter

{
"rocketEngineCatalogue": [
{

"type": "IDENO22",
"controlType": "OnOff",
"SealevelThrustMaximum": 12.0,
"vacuumThrustMaximum": 22.0,
"thrustMinimum": 0.0,
"thrust": 0.0,
"timeConstant": 0.04,
"minimumOnTime": 0.04,
"ignitionDelay": 0.0,
"specificSealevelImpulse": 180.0,
"specificVacuumImpulse": 280,
"thrustModelDeviation": 0.0

"type": "HyligerGrall200",
"controlType": "Continuous",
"SealLevelThrustMaximum": 800.0,
"vacuumThrust": 1400.0,
"thrustMinimum": 200.0,
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A10

"thrust": 0.0,
"timeConstant": 0.1605,
"ignitionDelay": 0.265,
"specificSealevelImpulse"
"specificVacuumInpulse":
"thrustModelDeviation": 0
"dampingRatio": 1.006

: 150.0,

280,

*

b

.0, 0.0, 0.0 1 1%,
[ 0.0, 0.0, -1.01 }

.0, 0.5, 0.0 1] 1%,
[ 0.0, 0.0, -1.01 }

.5, 0.0, 0.0 1] 1%,
[ 0.0, 0.0, -1.01] }

.0, -0.5, 0.0 1 1},
[ 0.0, 0.0, -1.01] }

"location": { "data": [ -0.5, 0.0, 0.0 ] },

}
1,
"orbitMotors": [
{
"type": "HyligerGrall200"
"location": { "data": [ O
"orientation": { "data":
}
1,
"attitudeMotors": [
{
"type": "IDENO22",
"location": { "data": [ O
"orientation": { "data":
},
{
"type": "IDEND22",
"location": { "data": [ O
"orientation": { "data":
},
{
"type": "IDENO22",
"location": { "data": [ O
"orientation": { "data":
},
{
"type": "IDENO22",
"orientation": { "data":
},
{
"type": "IDEND22",
"location": { "data": [ O
"orientation": { "data":
},
{
"type": "IDEND22",
"location": { "data": [ O
"orientation": { "data":
},

[ 0.0, 0.0, -1.01 }

.2, 0.0, 0.01 1%,
[ 0.0, 1.0, 0.01] }

.2, 0.0, 0.01 1%,
[ 0.0, -1.0, 0.0 ] }
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{
"type": "IDEND22",
"location": { "data": [ -0.2, 0.0, 0.0 ] %},
"orientation": { "data": [ 0.0, -1.0, 0.0 ] }
},
{
"type": "IDENQO22",
"location": { "data": [ -0.2, 0.0, 0.0 ] %},
"orientation": { "data": [ 0.0, 1.0, 0.0 ] }
}

1,
"environment": {

"maxWindSpeed": { "data": [ 10.0, 0, 0 ] 1},

"vorticity": 1,

"g": 9.81,

"airDensity": 1.225
},
"inertia": {

"data": [
4,
.0,
.0

b

-
-

—/ /o
o O O
O O O
0 O O
L

-

O b O
O O O

},
"initialMass": {
"mean": 45.0,
"variance": O,
"distribution": "constant"
s
"projectedSurfaceArea": 0.664,
"diameter": 0.9,
"waypoints": {
"waypoints": [
{
"location": { "data": [ 0.0, 0.0, -10.0 ] },
"holdTime": 3.0,
"switchRadius": 1.0

},

{
"location": { "data": [ 20.0, 20.0, -10.0 1 %},
"holdTime": 3.0,
"switchRadius": 1.0

1,

{

"location": { "data": [ 20.0, 20.0, -1.0 ] 1},
"holdTime": 3.0,
"switchRadius": 1.0

All
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}
]
},
"controllerList": [
{
"name": "Position",
"proportionalGain": { "data": [ .7, .7 1 },
"integralGain": { "data": [ 0.0, 0.0 ] 1},
"differentialGain": { "data": [ 0.0, 0.0 ] },
"differentialTimeConstant": { "data": [ 0.0, 0.0 ] }
},
{
"name": "Speed",
"proportionalGain": { "data": [ 150.0, -150.0 ] },
"integralGain": { "data": [ 0.0, 0.0 ] 1},
"differentialGain": { "data": [ 0.0, 0.0 ] },
"differentialTimeConstant": { "data": [ 0.0, 0.0 ] }
},
{
"name": "Attitude",
"proportionalGain": { "data": [ 0.12, 0.12, 0.02 ] },
"integralGain": { "data": [ 0.0, 0.0, 0.0 1 },
"differentialGain": { "data": [ 0.0, 0.0, 0.0 ] },
"differentialTimeConstant": { "data": [ 0.0, 0.0, 0.0 ] }
},
{
"name": "verticalSpeed",
"proportionalGain": { "data": [ 1.0 ] },
"integralGain": { "data": [ 0.0 ] },
"differentialGain": { "data": [ 0.0 ] },
"differentialTimeConstant": { "data": [ 0.0 ] }
},
{
"name": "Altitude",
"proportionalGain": { "data": [ 0.4 ] 1},
"integralGain": { "data": [ 0.0 ] },
"differentialGain": { "data": [ 0.0 ] },
"differentialTimeConstant": { "data": [ 0.0 ] }
}
]
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