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Ubersicht

Der vorliegende Bericht beinhaltet die Umsetzung eines Konzeptes zur Detektion aero-
dynamischer Vereisung mittels Methoden der Systemidentifizierung. Aus (simulierten)
Messdaten werden mit Hilfe des vorgestellten Algorithmus nutzbare Datensegmente ex-
trahiert und diese in der Parameterschatzung weiter prozessiert. Die Ergebnisse fiir die
Parameter dienen dann zur Auslosung einer Eisdetektion. Es werden das Verhalten des
Systems sowie erste Ergebnisse zur Detektion bewertet.

Abstract

This report contains the description of a concept implementation for aerodynamic icing
detection by using system identification methods. The herein presented algorithm extracts
usable data from (simulated) measurements, which are further processed with parameter
estimation methods. The parameter results are used to trigger ice detection. The system
behavior and the first detection results are evaluated.
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1 Einleitung

1 Einleitung

In Kooperation mit der Technischen Universitidt Braunschweig beschéaftigen sich vier In-
stitute des Deutschen Zentrums fiir Luft- und Raumfahrt am Standort Braunschweig mit
der Untersuchung von aerodynamischer Vereisung an Flugzeugen. Vereisung kann sich
auf verschiedenste Arten am Flugzeug ausbilden. Neben den Tragflichen kénnen das Ho-
henleitwert, die Steuerflichen, die Triebwerke, verschiedene Sensoren, etc. beeinflusst und
gegebenenfalls in ihrer Funktion stark eingeschréankt werden. Weiterhin kann es trotz akti-
ver Enteisungssysteme dazu kommen, dass sich — gerade im Fall von groflen unterkiihlten
Tropfen (SLDs) — Eis auch an ungeschiitzten Stellen ansetzt, so dass die Gegenmafinahmen
nicht greifen. Dies betrifft vor allem Stellen stromabwérts hinter den Enteisungssystemen,
an denen sich sog. runback-Fis bildet. Gerade deshalb ist eine Detektion der Vereisung
im Flug sinnvoll und erstrebenswert.

Im Zuge des DLR@QUni Projektes ,Supercooled Large Droplets Icing” (Sul.aDI) werden
unter anderem vom Institut fiir Flugsystemtechnik die Auswirkungen von Vereisung auf
das Gesamtflugzeug genauer betrachtet. Ein Ziel der Arbeiten ist, ein System zur De-
tektion von Vereisung am Flugzeug zu entwickeln, welches nach Moglichkeit ohne Erwei-
terung der vorhandenen Sensorausstattung auskommt. Ein solcher Konzeptansatz wurde
in | ] vorgestellt und wird hier naher betrachtet bzw. umgesetzt. Da gerade die
Flugleistungen von der Vereisung stark beeinflusst werden, basiert die Grundidee des
umgesetzten Konzeptes auf deren Anderung.

Das aus dem Konzept entwickelte System enthélt mehrere Teile, die jeweils eine ande-
re Aufgabe besitzen. Die gemessenen Daten werden zunéchst portioniert und bzgl. ihrer
Verwendbarkeit bewertet, danach wird eine Parameterschétzung durchgefithrt. Deren Er-
gebnis muss abschliefend noch evaluiert werden. Zur Generierung der gemessenen Daten
kommt ein zuvor erstelltes Simulationsmodell der VFW 614 ATTAS zum Einsatz | ],
welches so modifiziert ist, dass es Vereisung nach z. B. | , S. 4ff] darstellen kann.



2 Konzeptumsetzung

2 Konzeptumsetzung

Die Detektion von Vereisung an aerodynamisch wirksamen Flachen geschieht herkémm-
lich durch die Verwendung von Eissonden an bestimmten Stellen des Flugzeuges und der
Annahme, dass sich auch Eis an anderen Stellen (Fliigel, Rumpf, Leitwerke, etc.) an-
sammelt, wenn die Sensoren Eis erkennen. Daraufhin werden die Gegenmafinahmen des
Flugzeuges aktiviert, und man geht von einer im Weiteren eisfreien Konfiguration des
Flugzeuges aus. Doch diese Methode hat den Nachteil, dass nicht immer davon ausgegan-
gen werden kann, dass sich an allen Stellen des Flugzeuges Eis gleichméflig ansammelt,
und somit eine aerodynamisch wirksame Flache einen Eisansatz haben kann, ohne dass
der Detektor reagiert. Weiterhin kann es auch trotz aktivierte Gegenmafinahmen zu Ver-
eisung an bestimmen Stellen des Flugzeuges kommen, und diese kann mit den aktuellen
Systemen nicht detektiert werden. Um unter anderem diese Probleme zu adressieren und
eine Moglichkeit des Detektion ohne zuséitzliche Sensoren am Flugzeug zu entwickeln wird
dasin | | vorgestellte Konzept zur Eisdetektion als Grundlage fiir eine erste Syste-
mumsetzung genutzt. In Abbildung 1 ist die grundlegende Struktur der hier entwickelten
Detektionsmethode dargestellt.

Flugabschnitt -

Flugdaten

Parameter-
schatzung der
Nullbeiwerte

1\40(1.611— £ deruti) nein
Nullbeiwerte

ja

Eis-Warnung —

Abbildung 1: Struktur des umgesetzten Detektionskonzeptes

Fiir einen bestimmten Flugabschnitt, werden die aufgezeichneten Flugdaten fiir eine Iden-
tifizierung der Nullbeiwerte (z. B. von Nullauftrieb und Nullwiderstand) eines aerodyna-
mischen Simulationsmodells verwendet!. Der Vergleich der identifizierten Parameter mit
den Werten fiir das unvereiste Flugzeug lasst dann auf eine mégliche Vereisung schlieflen.
Wird eine signifikante Anderung festgestellt, resultiert eine Warnung, wenn keine Ande-
rung vorliegt, wird ohne weitere Aktion der nidchste Abschnitt ausgewertet. Das genaue
Vorgehen sowie die Implementierung der notwendigen Einzelschritte wird im Weiteren
genauer erldutert. Zum Aufbau der Testumgebung des Systems werden folgende Schritte
abgearbeitet:

Woraussetzung ist, dass ein entsprechend validiertes Modell vorliegt
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2 Konzeptumsetzung

Datengenerierung (Simulation, Abschnitt 3)

Durchsuchen nach geeigneten Segmenten (Datenparser, Abschnitt 4)
abschnittsweise Schatzung der Nullbeiwerte (Abschnitt 5)
Eisdetektion (Abschnitt 6)

o Auswerten der Ergebnisse (Abschnitt 7)

Die Wahl zunachst nur die Nullbeiwerte zu Schétzen lésst sich wie folgt begriinden:

Bei Vereisung ist einer der signifikantesten Einfliisse auf die Aerodynamik der Anstieg
des Widerstandes. Dieser schlégt sich in einem nichtlinearen 2-Punkt-Aerodynamikmodell
groBtenteils im Nullwiderstandsbeiwert (Cyyg) nieder, da dieser die Einfliisse von Profil-,
Druck- und Reibwiderstand des Flugzeuges enthalt. Somit wird eine vereisungsbedingte
Widerstandserhohung sich vermutlich sichtlich in diesem Wert manifestieren. Wird die
Schatzung der Nullbeiwerte weiterhin nur bei stationdren Flugzustinden durchgefiihrt,
ergibt sich ein erheblicher Vorteil gegeniiber der Schatzung dynamischer Beiwerte bei dy-
namischen Manovern. Zum Beispiel andert sich der Auftriebsanstieg des vereisten Fliigels,
was mit dynamischen Man6vern detektierbar wére, aber bei starker Anregung zu einer
lokalen Ablosung und gefahrlichen Flugsituation fithren kénnte. Schétzt man keine dy-
namischen Beiwerte des Aerodynamikmodells, sondern geht davon aus, dass sich deren
Anderung (filschlicher Weise) in den Nullbeiwerten niederschlagt?, wird jede Gefahr fiir
das Flugzeug umgangen und man erhalt trotzdem voraussichtlich ein aussagekraftiges
Ergebnis. Gerade in Bezug auf den Nullwiderstandsbeiwert ist diese Herangehensweise
sinnvoll, da dieser bei Vereisung herkommlich nur zunimmt. Es kann jedoch der Fall ein-
treten, dass ein geschatzter Beiwert auf Grund der Vernachliassigung der dynamischen
Anteile im Modell stark unterschéitzt wird. Dies muss bei der weiteren Betrachtung be-
riicksichtigt werden und gegebenenfalls Anderungen des Konzeptes bewirken.

Weiterhin muss bei dem vorliegenden Konzept (Abbildung 1) eine duflere Anregung des
Flugzeuges z. B. durch turbulenten Wind berticksichtigt werden. Ein zusétzlicher Einfluss
auf das System durch (lokalen, kurzzeitigen) Gegenwind und somit eine verringerte wah-
re Fluggeschwindigkeit kann zur Schétzung eines grofieren Nullwiderstandes und einer
falschlichen Eisdetektion fithren. Im umgekehrten Fall kann ein lokaler Riickenwind zu
einer grofferen gemessenen wahren Fluggeschwindigkeit und somit eine Schétzung eines
zu geringen Widerstandes fithren, was unter Umsténden eine korrekte Eisdetektion ver-
hindert. Um zu verhindern, dass &duflere Einfliisse félschlich als Flugzeugeigenverhalten
interpretiert werden, da deren Existenz nicht sichtbar ist, ist es sinnvoll diese zumindest
grob abzuschétzen. Somit konnten einige Falschdetektionen umgangen und das Detekti-
onssystem stabilisiert werden.

Das folgend beschriebene System zur Detektion von Vereisung am Flugzeug ist zunéchst
zu Testzwecken innerhalb von MATLAB/SIMULINK umgesetzt und kann in dieser Ausfiih-
rung nur offline verwendet werden. Die Umsetzung in ein ,flugfahiges* System kann aber
durch diverse Anderungen dhnlich dem in | ] vorgestellten System zur Parameter-
schatzung im Flug erfolgen.

2und diese noch weiter dndert
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3 Eismodellierung und Flugsimulation

3 Eismodellierung und Flugsimulation

Vereisung hat verschiedenste Auswirkungen auf ein Flugzeug. Abhéngig von der Position,
Art und Stéarke des Kises, welches sich im Flug an Strukturteilen wie Fliigel, Leitwerk
oder Rumpf ansammelt, ergibt sich ein entsprechender Einfluss auf das Flugverhalten.
Grundsétzlich bewirkt Vereisung einen Anstieg des Widerstandes, einerseits durch die
geanderte Konturform der Flugzeugteile, und anderseits durch eine Rauhigkeitserhohung
der kontaminierten Oberflichen. Weiterhin wird durch eine gestorte Umstromung der
Tragflachen bei Eisansatz an deren Vorderkanten der verfiighare Auftrieb stark redu-
ziert, und es kommt schon bei kleineren Anstellwinkeln zur (lokalen) Stromungsablosung.
Diese grundlegenden Effekte haben je nach Position der Vereisung Auswirkungen auf
z.B. dynamisches Verhalten, Steuerbarkeit, Rudereffektivitiaten, und Flugleistungen. In
herkdmmlichen Flugsimulationsmodellen wird die Aerodynamik durch 1- oder 2-Punkt
Derivativmodelle abgebildet, welche das aerodynamische Verhalten des Gesamtflugzeu-
ges beschreiben. Dieses wird durch die Vereisung signifikant verandert, und entsprechend
miissen einige Teile der Modelle durch Anderung von Koeffizienten® adaptiert werden.

Um eine einfache und schnelle Anderung der Parameter des Aerodynamikmodells der
Simulation zu ermoglichen, wird das vorhandene Simulationsmodells des ,,ATTAS“ nur
bedingt angepasst. Mit einigen strukturellen Anderungen ist es moglich, die Parameter
simulationszeitabhangig zu variieren, was folgend zur Generierung von Simulationsergeb-
nissen mit beginnender Vereisung genutzt werden wird. Die Vereisung wird entsprechend
des in | , S.5] vorgestellten Ansatzes aus | , S.4] als lineare Anderung der
aerodynamischen Parameter in die Simulation eingebracht. Eine lineare Anderung eines
Parameters zwischen den Zeitpunkten ¢; und ¢, erhalt man allgemein durch

is asis AC
CEe(t) = CB <1+t2_(t)1~(t—t1)> Vb€ [t t]. (1)

Weiterhin wird die vorhandene Simulationsumgebung in SIMULINK um mehrere Regel-
schleifen erganzt um folgende Punkte zu gewéhrleisten:
e Ausgleichen von Turbulenzeinfliissen auf die Léngsbewegung,

e Halten der Trimmhohe bei Anderung der Flugleistungen des Flugzeuges durch Ver-
eisung,

e Halten der Trimmgeschwindigkeit bei Anderung der Flugleistungen des Flugzeuges
durch Vereisung,

e Ausgleichen von Trimmfehlern,

e Nachbilden eines realen, Regler unterstiitzten Flugzeuges im Autopilotenmodus.
Dazu werden folgende Schleifen geschlossen:

e Hohenregler:
— innere Schleife Nicklageregler (PI), Lageabweichung auf Hohenruderausschlag

— &duBlere Schleife Hohenablageregler (PI), Hohenabweichung auf Nicklagewinkel

3evtl. auch der Struktur
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3 Eismodellierung und Flugsimulation

¢ Rolllageregler:
— Rolllageregler (PI), Lageabweichung auf Querruderausschlag
e Schubregler:

— Geschwindigkeitsregler (PI), Geschwindigkeitsabweichung auf Schubhebelstel-
lung

Die notwendigen Reglerparameter (Kp,.), Ky ) fir die Héhen-, Rolllage- und Schubre-
gelschleife sind in Tabelle 1 aufgelistet.

Hohenregelschleife Rolllageregelschleife
Kpeny  0.01 {%} Kpeo —-0.5 [ﬂ
Kren 0001 [24)  Kigo ~0.05 [

Nicklageregelschleife Schubregelschleife
Kpyo —1.0 H Kpsveas  0.01 H
Kige —0.2 F Kispves 0001 [

Tabelle 1: Reglerparameter der Hohen-, Rolllage- und Schubregelschleifen

3.1 Generierung der simulierten Messdaten

Zum Test der Systemumsetzung werden Beispieldaten aus der Simulation mit einer Varia-
tion von zunachst nur 3 Parametern verwendet. Da wie in Abbildung 1 nur Nullbeiwerte
geschatzt werden sollen, wird sich hier auf stationdre Flugzustdnde sowie die Léangsbe-
wegung beschrankt. Deshalb werden im Folgenden zur Simulation von beginnender Ver-
eisung nur Nullauftriebsbeiwert C'4g, Auftriebsanstieg C's, und Nullwiderstandsbeiwert
Cwo angepasst. Die Werte der Parameteranderung in Tabelle 2 sind frei gewahlt, aber an
die Werte in | , S.13] und | , S.41] sowie die Parameterverlaufe in | :
S.1-6] angelehnt. Es wird angenommen, dass sich die Beeintrachtigungen durch die Ver-
eisung schon innerhalb von 30s ausprigen kénnen, was die gesamte Simulationszeit fiir
einen Datensatz begrenzt. Dieser Fall ist nicht unrealistisch, wie der Unfall einer Canadair
CL600-2B19 am Flughafen Fredericton (Kanada)? [ | zeigt.

Fir die Tests der ersten Softwareumsetzung des Konzeptes zur Eisdetektion werden Si-
mulationdaten bei verschiedenen Trimmpunkten erstellt. Insgesamt werden fiir die ersten
Versuche 30 Datensatze in 10 verschiedenen Héhen und mit jeweils 3 Geschwindigkeiten
im unteren Hohen- und Geschwindigkeitsbereich verwendet. Die Trimmpunkte® fiir die
Simulationen umfassen

e die Hohen H von 1000ft (304.8m) bis 10000 ft (3048 m) in 1000 ft (304.8m) Ab-
standen,

4Beeintrichtigungen durch einen Eisansatz, der sich bei einem Flug von min. 60s bei Vereisungsbedin-
gungen angesammelt hatte, fithrten zum Kontrollverlust beim Durchstarten
5Schwerpunktslage bei 25 % Fliigeltiefe, Masse von 19718 kg

S ;
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3 Eismodellierung und Flugsimulation

. Zeitinterval

Parameter Anderung Anfang Ende
Cao ~10% 40s 70s
Cia —10% 40s 70s
Cwo +40 % 40s 70s

Tabelle 2: Anderung ausgewihlter Parameter zur Darstellung von Vereisungseffekten in
der Simulation

e die Geschwindigkeiten Viag von 160 kt, 180 kt und 200 kt

(82.31m/s, 92.6 m/s, 102.89 m/s).

Der Bereich dieser Trimmpunkte ist im Hohen-Machzahl-Diagramm in Abbildung 2 ge-
sondert farblich (blau) markiert.

6000
El
=
< 4000
1)
<
=
= — max. Envelope der VFW 614

2000 f 00 i S Begrenzung des ATTAS

— Stallgrenze
Bereich Trimmpunkte
0

01 02 03 04 05 06 07
Machzahl Ma [-]

Abbildung 2: Bereich der untersuchten Trimmpunkte in der Envelope des ATTAS

In Abbildung 3 sind Zeitverlaufe von Simulationsergebnissen mit Vereisung (Trimmpunkt
bei einer Hohe von 1000 ft und Geschwindigkeit von 160 kt) und den oben beschriebenen
Reglern (vgl. Tabelle 1) dargestellt. Bei t = 20s wird zur Andeutung eines Flugpunkt-
wechsels, einer Flugbahnkorrektur, oder eines Boenaussteuerns ein Hohenrudermanover
durchgefiihrt, welches durch den Regler in seiner urspriinglichen Form® abgeschwécht
wird, aber im Zeitverlauf bis ca. ¢ = 40s noch gut erkennbar ist. Bei £ = 40s beginnt
die simulierter Vereisung fiir die oben genannten 30s. Etwaige direkte Beeintrachtigungen
auf die Flugleistungen im Horizontalflug werden durch den Flugregler mit eine leichten
Erhohung von Anstellwinkel und Schubniveau kompensiert um die geforderte Hohe und
Geschwindigkeit zu halten.

6zur Erzeugung einer signifikanten Anregung des Flugzeugmodells wird ein 3-2-1-1 ,multistep® Ein-

gangssignal fir den kommandierten Hohenruderausschlag verwendet

6 2
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3 Eismodellierung und Flugsimulation

Wie die Beispielzeitverlaufe zeigen, enthalten die Simulationsdaten neben Rauschen auch
eine Anregung durch Turbulenz geringer Intensitéit. Dies entspricht ndherungsweise ei-
nem Flug durch moderate Wolken, in denen Vereisung auftreten kann. Weiterhin dient
die zusatzliche Turbulenz als Storeinfluss und somit zum Test des Systems sowie dessen
Robustheit gegeniiber atmosphérischen Storungen, und der anschlieBenden Bewertung der
Eigenschaften. Die Simulationen werden mit MATLAB/SIMULINK bei einer festen Datenra-
te von 50 Hz unter Verwendung eines Runge-Kutta 4 Integrationsverfahrens durchgefiihrt.

or [°]

VTAS [Hl/S]

al’]

E 300 1 |

| | |
SR Y&
ts]

Abbildung 3: Beispiel einer Simulation inkl. Turbulenzeinflissen (Vias = 82.31m/s,
H = 304.80m)
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4 Datenparser

Zur Schatzung der Nullbeiwerte eines aerodynamischen Simulationsmodells werden zu-
nachst nur stationdre Flugabschnitte herangezogen, ohne eine signikante Steuereingabe
des Piloten. Um diese Flugabschnitte in den Aufzeichnungen der Flugdaten zu finden
wird ein sogenannter ,,Datenparser® verwendet, der die Daten nach bestimmten Kriterien
durchsucht. Zur Detektion dynamischer Manéver werden in | , S. 3ff] zwei Ansitze
vorgestellt, auf deren Basis nun ein neuer Ansatz zum Finden stationarer Flugabschnit-
te entwickelt wird. Der neue Ansatz ist zunachst als Komplementér zu dem vorhandenen
~Wavelet Parser” (wavelet, kleine Welle, von franz. ondelette) ausgefiihrt, kann aber spéter
bei Bedarf noch erweitert werden. Der Aufbau des Ansatzes wird im Folgenden genauer
erlautert, wobei zundcht die Grundlagen der Wavelet Transformation vorgestellt werden.

4.1 Wavelet Transformation

Die Wavelet Transformation stellt eine grundlegende Entwicklung innerhalb der loka-
len Zeit-Frequenz-Auflosung von kontinuierlichen und diskreten Signalen dar [ ,
S.1021f]. Es existieren verschiedenste Moglichkeiten der Wavelet Transformation sowie
auch verschiedenste Formen von Wavelets. Eine der einfachsten Transformationen fiir dis-
krete Signale ist die ,,Fast Orthogonal Wavelet Transform*“(FOWT), welche es erlaubt ein
Signal in verschiedenen aufeinander folgenden Schritten in seine Einzelteile zu trennen.
Jeder Schritt fithrt zu einer Zerlegung des Signals in

e dessen Niherung/Approximation oder allgemeinen Trend der Anderung (niederfre-
quenter Anteil)

e dessen Details oder schnelle Anderungen (hochfrequenter Anteil).

Dieser Prozess ist in Abbildung 4 abstrahiert verdeutlicht und zeigt die Zerlegung eines
Beispielsignals in dessen Bestandteile.

Die durch jeden Schritt der FOWT erhaltene Approximation ist um den Faktor 2 unterab-
getastet, was bedeutet, dass die Zerlegung ein Signal mit halber Frequenz erzeugt. Durch
die Zerlegung wird die zeitliche Auflosung des Signals beibehalten, sodass Informationen
iiber bestimmte Signaleigenschaften zu jeder Zeit erhalten bleiben und vorliegen. Weiter-
hin ist es durch ein inverses Vorgehen ohne weiteres moglich aus den zerlegten Signalen
das Ursprungssignal zurtickzugewinnen (vlg. Abbildung 4 von unten nach oben).

Wie oben beschrieben gibt es mannigfaltige Formen von Wavelets, wobei alle die Eigen-
schaft besitzen, dass sie bei einer Amplitude von Null beginnen und enden. Die Wahl
der Waveletbasis fiir die Transformation bestimmt entscheidend die Moglichkeit direkt
Signaleigenschaften aus der Zerlegung (auch ohne Riicktransformation) zu gewinnen.
Grundlegend wird bei einer Wavelet Transformation das Signal mit der Waveletbasis-
funktion bei verschiedenen Frequenzen und Amplituden korreliert, a&hnlich einer FOURI-
ER-Transformation. Eines der einfachsten und simpelsten Wavelets ist das HAAR-Wavelet,
welches in Abbildung 5 dargestellt ist. Es wird durch die Waveletfunktion W(¢)

8 2
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Signal

Detail

Approx.|+| Detail

Abbildung 4: Signaldekomposition mittels Wavelet-Transformation



4 Datenparser

1 falls 0<t<0.5
U(t)=¢ —1 falls 05<t<1 (2)
0 ansonsten

beschrieben, und besitzt nur eine Amplitudendnderung zwischen 0 und 1.

1 —o -
= 0 6
_17 | | T T | | |
-15 -1 =05 0 05 1 15 2 25
t[s]

Abbildung 5: Beispiel einer HAAR-Wavelet Funktion

Die ,, Fast Orthogonal Wavelet Transform* eines diskreten Signals f kann durch eine Fil-
terbank mit den unten folgenden Gleichungen (vgl. | , 5.2981]) durchgefithrt wer-
den. Bei der Zerlegung in verschiedene Stufen wird der Approximationsanteil a und der
Detailanteil d durch Faltung der Waveletfilterfunktion mit dem Signal erreicht. Das Ur-
sprungssignal wird zur Initialisierung der Filterbank als nullte Approximation ag

aoli] = fli] (3)

fir jeden Punkt ¢ des Signals angenommen, und daraus alle weiteren Zerlegungen be-
stimmt. Die Approximation a,, der m-ten Stufe ergibt sich dann zu

o] = S anlk] - ik =21, (4)

wobei h die entsprechende Waveletfilterfunktion darstellt. Der Detailanteil d,, resultiert
mit g als Waveletfilterfunktion aus

dmili] = 3 amlk] - glk — 2i]. (5)

e

Fir das verwendete HAAR-Wavelet sind die Koeffizienten der Filterfunktionen g und h
[ , S. 277 ff] nur fiir die Elemente 0 und 1 definiert:

1
V2 Q
.

Die FOWT mit dem HAAR-Wavelet als Basis hat den signifikanten Vorteil, dass die Koef-
fizienten a,,[k] und d,,[k] eine direkte Korrelation zu den Signalcharakteristiken zulassen.
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Als Beispiel fiir diese Korrelation ist in Abbildung 6 die Zerlegung eines Beispielsignals
(50 Hz, 200 Datenpunkte) dargestellt.

Abbildung 6: Beispiel einer Signaldekomposition: Ursprungssignal und Detailkoeffizien-
ten dy. 4 der Fast Orthogonal Wavelet Transform

Fiir die Zerlegung der ersten bis vierten Stufe sind jeweils die Detailkoeffizienten zeitlich
aufgelost illustriert. Die Detailkoeffizienten der ersten Stufe d; 16sen das Signal noch mit
der halben Ursprungsfrequenz (25 Hz) auf, und bilden sehr gut das auf dem Beispielsignal
liegende Rauschen ab. Bei den Koeffizienten der dritten Stufe d3 wird das niederfrequente
Signal sichtbarer, und bei den Koeffizienten der vierten Stufe ist die Schwingung gut aus-
gepragt. Diese Eigenschaft der Detailkoeffizienten der Zerlegung des Signal mittels einer
FOWT wird nun ausgenutzt um einen Datenparser zu entwickeln, der nur die gewiinsch-
ten Zeitabschnitte in der Datenaufzeichnung je nach Verhalten der beobachteten Signale
auswahlt.

4.2 Wavelet Parser

Der obige Ansatz zur Wavelet Transformation eines Signals ist nicht rekursiv und kann
nur auf ein vorhandenes Signal bestimmter Linge angewandt werden. Um die Zerlegung
bis zu einer bestimmten Stufe durchfiihren zu kénnen, ist eine Mindestlénge des Signals
(2:2™+1) bzw. Fensterlange Iy, erforderlich. Dieses Fenster lauft iber den aufgezeichne-
ten Datensatz und ermdéglicht dann eine leicht verzogerte Auswertung zum Beispiel bei der
direkten Datenprozessierung im Flug. Um bestimmte Manover zu finden werden nach der
Zerlegung die Detailkoeffizienten einer bestimmten Stufe eines ausgewéahlten Signals mit
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Schwellwerten de,;; verglichen, die dann bei Uberschreiten zu einer positiven Segmentaus-
wahl fithren (| . S.51]). Da die Detailkoeffizienten direkt mit der Signaldnderung
innerhalb eines bestimmten Frequenzbandes korreliert sind, werden diese bei der vorlie-
genden Entwicklung als eine gute Grundlage fiir die Manoverdetektion angesehen.

Fir die Umsetzung der Vereisungsdetektion sollen nur die Abschnitte mit geringstmog-
licher Anregung verwendet werden, weshalb sich hier ein umgekehrter Fall wie fir die
Manoverdetektion ergibt. Die Koeffizienten diirfen hierfiir einen bestimmten Grenzwert
derit nicht iiberschreiten. Weiterhin sollten die Zeitabschnitte fiir die Schatzung der Flu-
gleistungsparameter (Nullbeiwerte) nicht zu kurz sein, weshalb die Definition einer Min-
destlénge [, der gefundenen Abschnitte von mehreren Sekunden notwendig ist. Weiter-
hin sollten die Abschnitte auch nicht zu lange sein, um auch stdndig in entsprechendem
zeitlichen Abstand den Flugzeugzustand beobachten zu kénnen, weshalb eine maximale
Lange [, vorgegeben werden sollte.

Fir den Algorithmus ergibt sich folglich der Ablauf:
1. Parserkern:

a) Zerlegung des Signals mittels Wavelet Transformation bis zur gewtinschten
Stufe

b) Vergleich der Detailkoeffizienten ||d,,[i]|| mit einem vorab definierten Grenzwert
dcrit

¢) Setzen einer Anderungsmarkierung falls Grenzwert iiberschritten wird

2. Bestimmung der Abschnitte, in denen keine signifikante Signaldnderung detektiert
wurde

3. Uberpriifung der Zeitabschnitte bzgl. der Minimal- [, und Maximallinge lnax

Um den Parser mit dem vorgeschlagenen Algorithmus betreiben zu kénnen, ist eine De-
finition der folgenden Groflen notwendig:

e Zerlegungsstufe m, angepasst an die Frequenz der Datenaufzeichnung und den
Frequenzbereich der Flugzeugeigenbewegung

e Fensterbreite [;,, sollte grofler ,2 - 2™ + 1“ sein

e Grenzwert d.;, angepasst an das zu durchsuchende Signal sowie dessen physika-
lische Bedeutung fiir das Flugzeugverhalten

e Minimal- [,;, und Maximallange [,,,, des gefundenen Zeitabschnittes, mit Be-
riicksichtigung der maximalen erlaubten Verzogerung, nach der eine Aussage iiber
den Flugzeugzustand vorliegen soll
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5 Identifizierungssoftware

Zur Schétzung der Parameter innerhalb der Konzeptumsetzung (Abbildung 1) wird die
DLR-eigene Identifizierungssoftware ,,FITLAB | ] auf MATLAB-Basis verwen-
det. Diese beinhaltet eine Sammlung von Algorithmen und Méglichkeiten zur Parame-
terschitzung, woraus die Qutput-Error Methode (OEM) im Zeitbereich | , S. 81]
standardmafBig benutzt wird. Dieses Mazimum-Likelihood Verfahren basiert auf der Mini-
mierung der Differenz zwischen einer Messung z und einem simulierten, korrespondieren-
den Datensatz y eines dynamischen Systems. Das grundlegende Verfahren ist in | ,
S. 79 ff] beschrieben.

" reales ;
——| dynamisches >
System
Update Paramterschatzung
[ :
!
mathematisches -
U Systemmodell y
Abbildung 7: Darstellung zur Parameterschatzung in FITLAB (vgl. | , S.8])

Die resultierende Kostenfunktion J von n gewichteten Kanélen bei NV Datenpunkten ergibt
sich zu [ , S. 8]

und kann mit einem Optimierungsverfahren wie der hier verwendeten Gaufs-Newton Me-
thode | , S. 88 ff] gelost werden. Die damit bestimmten Systemmodellparameter, im
vorliegenden Fall Parameter des aerodynamischen Simulationsmodelles, bilden dann eine
(lokal) optimale Losung und eine bestmogliche Anpassung des Simulationsmodells an die
im realen System gemessenen Grofen.
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6 Detektion der Vereisung aus Ergebnissen der
Parameterschatzung

Die Detektion der moglichen Vereisung des Flugzeuges erfolgt iiber den Vergleich der
geschétzten Nullbeiwerte mit den nominellen Werten des identifizierten Aerodynamik-
modells (Abbildung 1). Weichen diese von einer entsprechenden Vorgabe ab, wird die
Eisdetektionswarnung ausgelost. Zunéchst werden zwei Parameter des Simulationsmo-
delles zur Detektion verwendet: Nullauftriebsbeiwert C4o und Nullwiderstandsbeiwert
Cwo; jedoch ist das System auf die Schitzung weiterer Parameter adaptierbar, solange
die nachgeschaltete Logik zur Detektion angepasst und die Flugsicherheit durch etwaige
(notwendige) Manéver nicht beeintrachtigt wird.

Wahl der Beiwerte fur die Detektion:

e Nullwiderstandsbeiwert Cjy:
Bei Vereisung ist einer der Haupteinfliisse die Erhohung des Widerstandes, was
entsprechend auch direkt die Flugleistungen beeinflusst. Deshalb kann davon aus-
gegangen werden, dass der Nullwiderstandsbeiwert Cyg bei einem Eisansatz an
Tragflachen, Leitwerken oder Rumpf nur einen grofleren Wert gegeniiber dem nomi-
nellen annehmen kann. Deshalb werden hierfiir folgende zwei Einschrinken fir die
Detektion definiert:

1. der minimal zuldssige Wert fir Cyy in der Schiatzung betragt 99 % des nomi-
nellen, identifizierten Ausgangswertes

2. die Detektionswarnung wird bei einer Erhohung von ACYy¢ von mehr als 15 %
ausgelost

e Nullauftriebsbeiwert C'4:

Neben der Widerstandserh6hung ist einer der grundlegenden Einfliisse von Verei-
sung die Reduktion des Auftriebsbeiwerts des Flugzeuges. Hauptsichlich wird die
Ablosecharakteristik des Fliigelprofils bei hoheren Anstellwinkeln verdndert (z.B.
[ , S.20]), jedoch zeichnen sich auch schon Einfliisse auf den Auftriebsbeiwert
im unteren Anstellwinkelbereich ab. Um diese Einfliisse zu berticksichtigen, wird
wie in Abschnitt 2 beschrieben, versucht, die Effekte (fdlschlicherweise) im Nullauf-
triebsbeiwert mit zu schatzten. Dadurch ergibt sich nicht der Bedarf einer Anstell-
winkeldnderung (zur Schatzung des Auftriebsanstieges C'4, und des Ablosepunktes)
und somit nicht die Gefahr einer gefahrlichen Flugsituation. Deshalb werden hierfiir
folgende zwei Einschranken fiir die Detektion definiert:

1. der maximal zuldssige Wert fiir C'4g in der Schétzung betriagt 120 % des nomi-
nellen, identifizierten Ausgangswertes

2. die Detektionswarnung wird bei einer Verringerung von ACy,o von mehr als
10 % ausgelost

Uberschreitet nur einer der beiden Parameter fiir einen ausgewerteten Zeitabschnitt seine
vorgegebene Grenze wird die Eisdetektionswarnung ausgelost. Die Grenzen sind anhand
der Anderungen der Parameter bei Vereisung — wie in | , S. 6] gezeigt — gewdhlt
worden. Es ist zu beachten, dass der Wert fiir Cy in | ] im speziellen Fall zwar
zunimmt, jedoch allgemein eine Reduktion des Auftriebsbeiwertes in Kombination mit
dem reduzierten Auftriebsanstieg bei Vereisung zu erwarten ist (vgl. | , S.1-6]).
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7 Offline Softwareimplementierung der Detektion

Zum Test des Konzeptes wird eine offline ,, Toolchain®“ verwendet, die die verschiedenen
vorgestellten Elemente miteinander verkniipft (sieche Abbildung 8). Zur Generierung der
Flugdaten mit beginnender /vorhandener Vereisung wird ein modifiziertes Simulationsmo-
dell des ATTAS (VFW 614) verwendet. Dieses in Fortran umgesetzte Simulationsmodell
besitzt neben den Eingangen fiir Steuergroffien und Umgebungseinfliissen noch einen wei-
teren Eingang fiir die Parameter des Aerodynamikmodells. Damit wird gewéhrleistet, dass
zu jedem Zeitschritt eine Parameteranderung moglich ist, und es lassen sich verschiedenste
Degradierungen, die einem vereisten Flugzeug entsprechen, simulieren.

Tool
Initialisierung

MATLAB

e P Parameter- e?zfsrlffsl ?bnzs\;l
Simulation % ) Eisdetektion | vergleich W '
arnung

Fortran-Modell C/C++ MATLAB

SIMULINK Code
Wind- Parameter-
abschétzung schatzung
MATLAB FitLab
(optional) (MaTLAB P-Code)

MATLAB

Abbildung 8: Umsetzung der Eisdetektion: Toolchain

Da der Wavelet Parser zur Verwendung innerhalb der online Parameterschatzung zur
Detektion von bestimmten Manovern in C/C++ umgesetzt wurde, ist der Parser zur
Detektion der stationdren Flugzustidnde ebenfalls in der gleichen Programmiersprache
implementiert. Dies erlaubt die Nutzung der vorhanden Funktionen zur Zerlegung des
Signals innerhalb der FOWT, sowie die Verwendung der Auswertungsroutinen durch eine
nur minimale Adaption des Quellcodes.

Die Verkniipfung des in C/C++ umgesetzten Parser mit Matlab erfolgt iiber den Aufruf
in einer ,Mex-Function“. Die Daten werden tiber einen ,Shared Memory“ an den Parser
ibergeben, was prinzipiell der gleichen Implementierung wie in | , S. 4] entspricht.

7.1 Optionale Windabschatzung

Wie in Abschnitt 2 kurz ausgefithrt ist es sinnvoll zusétzlich zu der Parameterschétzung
noch eine vorgelagerte grobe Abschitzung (vgl. Abbildung 8) des vorherrschenden Win-
des durchzufiihren, falls dieser nicht aus anderweitigen Quellen vorliegt. Dieser kann in
erster, einfacher Naherung aus der Differenz zwischen aerodynamischer Geschwindigkeit
und der Geschwindigkeit iiber Grund fiir die Horizontalebene bestimmt werden. Dafiir
wird zunachst die Bewegung tiber Grund zwischen den Zeitpunkten ¢; und ¢, verwendet,
um die entsprechenden (gemittelten) Anderungen 4(® und 5(®
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x(g) :x(g)(ti) — f(g)(tl) ~ ﬂ(g),
27— U (8)
(o YO (t) —y®O(h)
g = T
to — 11

zu erhalten. Die gemittelten aerodynamischen Komponenten um kérperfesten Koordina-
tensystem w, ¥ und w tiber den Abschnitt ¢; bis t5 ergeben sich aus

1) =V iag - cos B - cosa,

7070 =Visg - sin 3, (9)

W =Viag - cos B - sina.

I~

Die Transformation in das geodétische Koordinatensystem mittels der EULER-Winkel
liefert

7% =7~D . cos O cos U+
7D . (sin @ sin © cos ¥ — cos ® sin V) +
@D . (cos P sin O cos U + sin P sin U) ,
778 =70 . cos O sin U+
770 . (sin ® sin O sin ¥ + cos ® cos U) +

WD . (cos P sin O sin ¥ — sin ® cos ¥) .

(10)

Die Windkomponenten in der horizontalen, geodétischen Ebene ergeben sich dann zu

ﬂ%) :ﬂ(g) _ H(a—)g)7
@I(E) :@(g) _ @(aﬁg). <11)

Mittels der so erhaltenen Windabschatzung lasst sich die Schitzung der Nullbeiwerte mit
weiteren Informationen stiitzen und das Risiko einer Falschdetektion kann vermindert
werden.
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8 Test der Systemumsetzung

Die Umsetzung des in Abbildung 8 gezeigten Verfahrens wurde mit den in Abschnitt 3.1
vorgestellten 30 Datensétzen getestet. Die entsprechenden Ergebnisse werden im Folgen-
den erlautert.

8.1 Versuchsaufbau fiir die Testlaufe

Wie in Abschnitt 4.2 gezeigt, sind einige Definitionen von Einstellungsparametern des
Parser-Algorithmus notig, um die gewtinschten Zeitabschnitte zu erhalten. Diese wurden
in ersten Tests ermittelt und sind in Tabelle 3 aufgelistet.

lmax D500  Samples m 3
lmin 200 Samples deit 0.526  (Anstellwinkel)
lwin 64 Samples derie  0.53 (Drehraten)

Tabelle 3: Gewdhlte Werte zur Parser-Einstellung zum Finden ndherungsweise statio-
nérer Zustande

Weiterhin ist es notwendig, die gewichteten Ausgangskanéle von Messung z und Simula-
tion y zu definieren, um mit FITLAB ein Schétzergebnis zu erhalten. Die Kanéle sollten
dabei so gewdhlt werden, dass sie die Dynamik bzw. das Verhalten des Systems so gut wie
moglich abbilden, und bestenfalls auch einen direkten physikalischen Zusammenhang zu
den zu schétzenden aerodynamischen Parametern besitzen. In Tabelle 4 sind Ausgéinge
aufgelistet, die das Flugzeugverhalten in Langs- und Seitenbewegung gut darlegen, und
welche zur Schatzung der Parameter gewichtet werden.

Vias o« 0 p q r

Gy Gy Gy D G T

Tabelle 4: Gewichtete Ausginge bzw. Messkandle bei der Parameterschatzung zur
Vereisungsdetektion

Die Begrenzung der geschétzten Parameter dient dazu, mathematisch mogliche, aber phy-
sikalisch als unmoglich bzw. unwahrscheinlich angesehene Schéitzergebnisse zu verhin-
dern”. Da bekannt ist, dass sich die aerodynamische Giite bei Vereisung nicht verbessert
(vel. z.B.] , S.1-61]), werden die in Tabelle 5 gegebenen Grenzen verwendet.

Nach erfolgreicher Schétzung der Parameter im ausgewéhlten Zeitabschnitt wird die Eis-
detektion im vorliegenden Beispiel ausgelost (vgl. Abschnitt 6), wenn

e der Nullauftriebsbeiwert AC 49 sich um mehr als 10 % reduziert, und/oder

e der Nullwiderstandsbeiwert ACy um mehr als 15 % sinkt.

"diese resultieren bei der OEM durch lokale Minima der Kostenfunktion, welche durch den Optimie-
rungsalgorithmus als bestes Ergebnis gefunden werden, obwohl sie nicht dem globalen Minimum ent-
sprechen
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Grenzen
Parameter
untere obere
Cao —00 1,2 CRasis
Basi
Cwo 0,99 - Cyig™® 00

Tabelle 5: Begrenzungen der aerodynamischen Beiwerte bei der Parameterschatzung zur
Vereisungsdetektion (sieche Abschnitt 6)

Dies korreliert mit der Anderung der Parameter des Simulationsmodells in Tabelle 2,
wobei hier ein mehr als die Halfte geringerer Wert fiir den Nullwiderstand zur Detektion
ausreicht, als im Modell fiir die Vereisung geandert. Um die resultierende Eisdetektion
bewerten zu konnen, werden die folgenden Kriterien fiir eine Falschdetektion verwendet.
Diese wird dann angenommen bzw. liegt dann vor, wenn

e vor Beginn der Vereisung ein Eisansatz vom Algorithmus detektiert wird,
¢ nach der Hélfte der Vereisung diese nicht erkannt wird, oder

¢ nach Ende der Vereisung ein Zeitabschnitt als eisfrei bescheinigt wird.

8.2 Ergebnisse der Testlaufe

Einige Ergebnisse von Testlaufen des Systems mit den nach Abschnitt 3.1 generierten
Simulationsdaten sind beispielhaft in Abbildung 9 bis Abbildung 11 dargestellt.

Neben den durch die Simulation generierten ,,Messwerten“ sind zusétzlich die durch F11-
LAB geschétzten Verlaufe fir die jeweiligen Kanéle dargestellt. Zur Verdeutlichung des
Auswahlverfahrens bzgl. der verwendeten Zeitsegmente sind in den Abbildungen neben
dem Zeitverlauf fiir den Héhenruderausschlag auch die Fluggeschwindigkeit Virag, der An-
stellwinkel «, die Nickrate ¢ und die Hohe H dargestellt. Es ist klar ersichtlich, dass der
Bereich der dynamischen Anregung (grole Werte fiir die Nickrate) — z. B. in Abbildung 9
zwischen 20s und ca. 35s — wie gewiinscht nicht beriicksichtigt wird, der Parser hat hier
kein Segment markiert. Die zur Schatzung verwendeten Segmente liegen alle in Bereichen
mit geringer Anderung von Anstellwinkel, Geschwindigkeit und Hohe im Bereich des ein-
gestellten Trimmpunktes. Die Kurven der Simulationen mit den geschétzten Parametern
aus FITLAB stimmen sehr gut mit den erzeugten (simulierten) Messwerten tiberein, und
somit ist das Vertrauen in eine erfolgreiche Detektion der Anderung des Flugzeugverhal-
tens durch die Vereisung recht hoch.

Weiterhin sind zusétzlich zu den Zeitverlaufen der Signale auch die Bereiche der verwen-
deten Segmente tiber der Zeit abgebildet. Diese sind farblich markiert und zeigen damit
die Resultate der Detektion:

e hellgriin: keine Vereisung detektiert,

¢ dunkelrot: Vereisung detektiert.

Zusatzlich ist noch der Zeitbereich in blau dargestellt, in welchem die Parameter in der
Simulation verdndert werden und somit die Vereisung stattfindet. Nach den oben defi-
nierten Kriterien zu korrekten Detektion der Vereisung ist in den Beispielabbildungen
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D Q Q
Ny NS NS

— simulierte Messung
— Simulation FITLAB

Abbildung 9: Systemtest: Zeitverlaufe der (simulierten) Messdaten, der FITLAB Si-
mulation nach der Schéitzung und der Eisdetektion (Vias = 82.31m/s,
H = 304.80 m)
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Q N N QO Q \ N N Q Q

— simulierte Messung
— Simulation FITLAB

Abbildung 10: Systemtest: Zeitverlaufe der (simulierten) Messdaten, der FITLAB Si-
mulation nach der Schatzung und der Eisdetektion (Vijag = 92.6m/s,
H = 1524.00 m)
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— simulierte Messung
— Simulation FITLAB

Abbildung 11: Systemtest: Zeitverlaufe der (simulierten) Messdaten, der FITLAB Si-
mulation nach der Schétzung und der Eisdetektion (Viag = 102.89m/s,
H = 3048.00m)
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ersichtlich, dass das System alle Bereiche wie gewtinscht kennzeichnet. Die Segmente vor
der beginnenden Vereisung bzw. bis maximal zur Halfte der Vereisung werden als eis-
frei und unproblematisch detektiert, und alle danach untersuchten Bereiche losen eine
FEiswarnung aus.

Ein Gesamtiiberblick iiber die Resultate aller 30 untersuchten Testpunkte ist in Tabelle 6
gegeben. Dort sind neben Hohe H und Geschwindigkeit Virag die Anzahl der untersuch-
ten Zeitabschnitte bzw. Datensegmente und die Anzahl der Falschdetektionen aufgelistet.
Nur bei Testpunkt 19 kam es bei der gewéhlten Systemkonfiguration und den verwendeten
Kriterien zur Detektion zu einer ausgewiesenen Falschdetektion, was bei 474 ausgewer-
teten Segmenten einer Fehlerrate von ca. 0.21 % entspricht. Hierbei wurde ein Segment
wéahrend der Vereisung noch als eisfrei detektiert (vgl. Abbildung 12), obwohl das Segment
schon in der zweiten Hélfte der Vereisungszeitspanne liegt, was nach obiger Definition eine
Falschdetektion (Nichtdetektion) darstellt.

Zum weiteren Vergleich sind fiir den selben Zeitverlauf die Detektionsergebnisse ohne Win-
dabschitzung in Abbildung 13 und mit Windabschétzung in Abbildung 14 dargestellt.
Die nachsimulierten Verlaufe der Geschwindigkeit zeigen ganz klar, dass ohne die Wind-
information die gemessenen Verlaufe nur schlecht abgebildet werden. Weiterhin kommt
es zu einer Fehldetektion im ersten Segment, da ohne die Information iiber die vorherr-
schende Riickenwindkomponente die geringere Fluggeschwindigkeit tiber einen hoheren
Widerstand im Modell geschatzt wird. Der falsch geschatzte Nullwiderstandsbeiwert Cyyg
16st dann die Eiswarnung aus.
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Falsch-
Nr H Vrag Segmente detektion
1 304.80m  82.31 m/s 17 0
2 304.80m  92.60m/s 16 0
3 304.80m 102.89m/s 15 0
4 609.60m  82.31m/s 16 0
5 609.60m  92.60m/s 17 0
6 609.60m 102.89 m/s 15 0
7 914.40m  82.31 m/s 18 0
8 914.40m  92.60m/s 14 0
9 914.40m 102.89 m/s 16 0
10 1219.20m  82.31 m/s 17 0
11 1219.20m  92.60m/s 15 0
12 1219.20m  102.89m/s 14 0
13 1524.00m  82.31 m/s 18 0
14 1524.00m  92.60 m/s 16 0
15 1524.00m 102.89m/s 15 0
16 1828.80m  82.31 m/s 18 0
17 1828.80m  92.60m/s 17 0
18 1828.80m 102.89m/s 16 0
19 2133.60m  82.31 m/s 16 1
20 2133.60m  92.60m/s 17 0
21 2133.60m 102.89m/s 16 0
22 2438.40m  82.31m/s 16 0
23 2438.40m  92.60 rn/s 16 0
24 2438.40m 102.89m/s 14 0
25 2743.20m  82.31m/s 15 0
26 2743.20m  92.60m/s 16 0
27 2743.20m 102.89 m/s 16 0
28 3048.00m  82.31m/s 13 0
29 3048.00m  92.60m/s 15 0
30 3048.00m 102.89m/s 14 0
Gesamt 474 1 (=~ 0.21%)

Tabelle 6: Zusammenfassung der ersten Testergebnisse zur Vereisungsdetektion (30

Testpunkte)
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9 Fazit

Im vorliegenden Bericht wurde erfolgreich ein Konzept zur Detektion von Vereisung am
Flugzeug vorgestellt, realisiert und mit Simulationsdaten getestet. Die Untersuchungen
zum Detektionsverhalten an verschiedenen Testpunkte im unteren, fiir Vereisung geféhr-
lichen Teil der Flugzeugenvelope haben gezeigt, dass die Zuverléssigkeit des Systems recht
hoch ist, jedoch ist trotz der Falschdetektionsrate von unter 0.25 % hier noch eine Ver-
besserung moglich.

Da die durchgefiihrten Tests nur als erster Anhaltspunkt fiir das Verhalten des Systems
dienen, darf an dieser Stelle noch keine abschlieBende Bewertung durchgefiihrt werden.
Trotzdem unterstiitzen die Ergebnisse die Zuversichtlichkeit, dass der gewahlte und um-
gesetzte Konzeptansatz, auf Grund seiner Einfachheit und vermeidlichen Zuverlédssigkeit
ein hohes Potential fiir eine weiterfithrende Untersuchung beinhaltet.

Die vorgeschlagene Windschatzung zum Beispiel konnte von der ndherungsweisen Be-
stimmung eines kontanten atmosphérischen Storeinflusses auf die Berticksichtigung von
verdnderlichen Windfeldern inkl. Turbulenz erweitert werden. Dafiir konnte zum Beispiel
eine Schatzung einer zeitabhangigen, komplexen Windfunktion implementiert werden, die
aus den gemessenen Stromungsgrofen im Frequenzbereich weit oberhalb der Flugzeugei-
genbewegung extrahiert wird.
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Q Q N N Q
N\ N2 N N\ NS

— simulierte Messung
— Simulation FITLAB

Abbildung 12: Systemtest: Zeitverldufe der (simulierten) Messdaten, der FITLAB Si-
mulation nach der Schiatzung und der Eisdetektion (Vias = 82.31m/s,
H =2133.60m)
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A Anhang

N N N
Ny NS NS

— simulierte Messung
—— Simulation FITLAB

Abbildung 13: Systemtest: Zeitverldufe der (simulierten) Messdaten, der FITLAB Simu-
lation nach der Schatzung und der Eisdetektion — ohne Windabschatzung

(Vias = 82.31m/s, H = 3048.00m)
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A Anhang

Q N Q N\ Q N
N T N,

N N N
Ny NS NS

— simulierte Messung
—— Simulation FITLAB

Abbildung 14: Systemtest: Zeitverldufe der (simulierten) Messdaten, der FITLAB Si-
mulation nach der Schiatzung und der Eisdetektion (Viag = 82.31m/s,

H = 3048.00m)
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