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Kurzfassung

In der vorliegenden Arbeit wird ein Algorithmus zur Detektion der Vereisung externer
Sensoren am Flugzeug auf Basis eines kinematischen Modells und ,,Dynamischen Bayess-
chen Netzes“ vorgestellt. Mit dem kinematische Modell werden die Flugzeughewegung
simuliert und so Vergleichssignale zu den Sensormessungen erzeugt. Diese werden durch
das Bayessche Netz ausgewertet, um durch eine Abweichung zwischen den gemessenen
Werten und den Vergleichssignalen einen Fehler an den Sensoren zu detektieren. Weiter-
hin stellt die Simulation der Flugzeugbewegung ein Ersatzsignal fiir ausgefallene Sensoren
zur Verfiigung. Das Funktionsprinzip wurde erfolgreich anhand von Simulationen an drei
Trimmpunkten des ATTAS und vier Manévern mit Fehlern der Inertialplattform, des
Pitotrohrs, der statischen Sonde sowie der Anstellwinkel- und Schiebewinkel-Windfahne
getestet.

Abstract

This thesis presents an algorithm to detect the icing of an aircraft’s external sensors based
on a kinematic model and a ,dynamic Bayesian network®. The kinematic model is used
to simulate the motion of the aircraft and to create signals for a comparison with the
measurements. Then, the Bayesian network evaluates measured values to detect faulty
sensors based on the deviation of the two given signals. Furthermore the simulation of
motion also enables the use of a substitute signal for faulty sensors. The algorithm has
been tested successfully at three trim points of the ATTAS with four maneuvers and
errors at the inertial measuring unit, pitot tube, static probe, angle of attack-vane and
sideslip angle-vane.
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1. Einleitung

1. Einleitung

Zum sicheren Fiihren eines Luftfahrzeuges sind Piloten trotz moderner Technologien auch
heute noch auf die bewahrten externe Sensoren, wie z.B. dem Pitotrohr, zur Bestimmung
der Fluggeschwindigkeit, Hohe, Anstell- und Schiebewinkel angewiesen. Ein Fehler an
diesen Sensoren kann zu Vorfillen (ohne ernsthaften Schaden an Mensch und Maschine),
aber auch zu Unféllen fithren, bei denen Menschen sterben. Vor allem eine fehlerhaft
gemessene wahre Fluggeschwindigkeit ist gefahrlich, da der nutzbare Flugbereich durch
eine obere Geschwindigkeit, hauptsachlich abhéngig von der Struktur, und eine untere
Geschwindigkeit, abhidngig von der Aerodynamik, begrenzt ist. Ein Unterschreiten der
unteren Grenze fithrt zu einem Stromungsabriss, wodurch die Auftriebskraft entfallt und
damit zu einem freien Fall auf den Erdboden durch die Gewichtskraft.

Eine Fehlerquelle ist dabei die Vereisung, welche trotz Gegenmafinahmen regelméflig auf-
tritt. Vereisung entsteht dabei sowohl durch die Wetterbedingungen am Flughafen, als
auch in groflen Hohen, wenn die Temperaturen unter den Gefrierpunkt fallen. Ersteres ist
ein Problem, welches seit der Pionierzeit im 19. Jahrhundert bekannt ist und dem heutzu-
tage durch Enteisungsmafinahmen am Flughafen vorgebeugt wird. So werden verschiedene
Chemikalien genutzt, um FEis am Flugzeug zu entfernen und die Oberflache vor Vereisung
zu schiitzen. Vereisung im Flug tritt vor allem auf seit Verkehrsflugzeuge in grofler Hohe
fliegen, um z.B. Treibstoff und damit Kosten zu sparen und hohere Geschwindigkeiten zu
erreichen.

Vereisung am Flugzeug kann nicht nur externe Sensoren blockieren oder verstopfen, son-
dern auch die aerodynamischen Eigenschaften eines Flugzeuges verschlechtern. Die Kom-
bination dieser Auswirkungen kann dabei zu besonders kritischen Situationen fiithren, bei
einem Landeanflug beispielsweise wird mit der 1,3-fache Minimalfluggeschwindigkeit ge-
flogen. Vereisung kann nun sowohl diese Minimalgeschwindigkeit um einen unbekannten
Betrag erhohen, als auch die gemessene Fluggeschwindigkeit verfilschen. Ein Pilot in die-
ser Situation weifl somit zum einen nicht wie schnell er fliegt und zum anderen, welches
genau die Geschwindigkeit ist, die er nicht unterschreiten darf, was einen Unfall durch
Stromungsabriss sehr wahrscheinlich macht.

Zum Schutz vor Vereisung sind die externen Sensoren zwar beheizt, allerdings schiitzt
dies nicht vor menschlichem Versagen, da diese Heizungen héufig manuell aktiviert wer-
den miissen. Die redundante Ausfithrung von Sensoren an groflien Verkehrsflugzeugen ist
auch kein hinreichender Schutz vor Vereisung, da auch mehrere Sensoren von Vereisung
betroffen werden konnen. Zur Detektion von Sensorfehlern ist eine grofle Auswahl an
Moglichkeiten entwickelt worden, die haufig genaue Kenntnisse der Modellierung eines
Fehlers verlangen, oder die Anwendung komplizierter Methoden, wie Kalman-Filter oder
Neuronaler Netze.

Ziel dieser Arbeit ist es daher, einen Algorithmus zur Detektion von Vereisung zu entwer-
fen, der einfach und leichter verstandlich als die bisherigen Methoden ist und die Vereisung

4#7 1
DLR



eines externen Sensors detektieren kann. Die zusatzliche Bereitstellung eines Ersatzsigna-
les durch den Algorithmus wére ebenfalls niitzlich, da das Wissen um den Ausfall eines
Sensor alleine nicht zum sicheren Fiihren eines Flugzeuges ausreicht, wie das Beispiel der
Landung oben zeigt.

Ausgangspunkt dafiir wird ein Beobachter auf Basis der kinematischen Gleichungen sein,
welches mehrere Vorteile bietet. Zum einen kann das Flugzeugverhalten ohne Kenntnis
der aerodynamischen Eigenschaften bestimmt werden. Auflerdem werden fiir diese Simu-
lation Messsignale benotigt, die mit internen Sensoren gemessen werden konnen, die nicht
von Vereisung betroffen sind. Des Weiteren steht ein mogliches Ersatzsignal durch die
simulierte Bewegung direkt zur Verfiigung. Die simulierte Flugzeubewegung wird dann
mit einem Bayesschen Netz ausgewertet werden. Ein Bayessches Netz ermoglicht es, kom-
plizierte Abhéngigkeiten vereinfacht darzustellen und ist zudem flexibel erweiterbar. Der
so entworfene Algorithmus wird dann durch verschiedene Simulationen auf Basis des flug-
mechanischen Modell des VEW 614 ATTAS mit verschiedenen Fehlern durch Vereisung
getestet. Dazu wird zunachst betrachtet, welche Fehlern durch Vereisung an den externen
Sensoren entstehen konnen um diese als Testfall nutzen zu kénnen.

9 #7
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2. Vereisung am Flugzeug

2. Vereisung am Flugzeug

Flugzeugvereisung kann am Boden und wahrend des Fluges, wie im Reise-, Steig- oder
Landeanflug, entstehen. Am Boden koénnen sich vor allem Schnee und Reif festsetzen, wie
beispielhaft in Abbildung 2.1 zu sehen ist, gegen die tiblicherweise Gegen- (engl. de-icing)
und vorbeugende Mafinahmen (engl. anti-icing) durchgefiihrt werden. Im Flug stellen vor
allem Wassertropfen, die nach dem Auftreffen gefrieren, eine Ursache von Vereisung dar.
Ebenfalls kénnen bereits gebildete Eiskristalle Offnungen, wie die des Pitotrohrs, treffen
und verstopfen. Vereisung entsteht nur im unteren Unterschall (Ma < 1), da sich bei ho-

Abbildung 2.1.: Vereisung am Flugzeugrumpf der NASA 607, einer modifizierten DHC-
6 zur Erforschung von Vereisung [1]

heren Geschwindigkeiten durch die entstehende Wéarme bei der Kompression und Reibung
am Flugzeug diese nicht ansetzen kann.

Voraussetzung fiir aerodynamische Vereisungen ist vor allem unterkiihltes Wasser (engl.
supercooled water) mit einer Temperatur unterhalb des Gefrierpunktes ( TGefrierunkt =~
0°C), oder fir Wasser um den Gefrierpunkt eine Oberflache mit einer Temperatur unter-
halb des Gefrierpunktes. Bei Aulentemperaturen von —20 °C bis 0°C treten diese beiden
Bedingungen besonders haufig auf. Das fliissige Wasser benotigt Kristallisationskeime, an
denen es Eis bilden kann, wie beispielsweise die Oberflichen eines Flugzeug. Die Gro-
e der Wassertropfen in den Wolken liegt zwischen 0,0001 mm bis 0,05 mm Durchmesser
und damit unter der Grofle von Regentropfen, deren Durchmesser bei 0,1 mm bis 6 mm
liegt [2]. Es wird allgemein zwischen drei verschiedenen Eisarten unterschieden:

e Klareis (engl. clear ice) bildet sich meist bei AuBentemperaturen von —10 °C bis 0°C
aus mittelgrofen Wassertopfen. Aus den Tropfen bildet sich ein klarer und harter
Eispanzer.
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e Raueis (engl. rime ice) bildet sich aus kleinen Wassertropfchen und meist bei Au-
Bentemperaturen unter —10°C. Da die Tropfen nach dem Aufprall schnell gefrieren,
bilden sich Lufteinschliisse, und das Eis erscheint als weifle und porodse Schicht.

e Mischeis (engl. mized ice) ist eine Mischung von Rau- und Klareis. Es entsteht,
wenn die Tropfengrofle variiert und zumeist bei Temperaturen zwischen —15°C und
—10°C.

2.1. Auswirkungen von Vereisung

Betroffen von Vereisung sind alle externen Bauteile, wie der Rumpf, die Oberfliche der
Tragflachen, Hohen- und Seitenleitwerk, sowie externe Sensoren, wie Pitotrohr, Wind-
fahne, oder Temperatursonde. An den aerodynamisch wirksamen Flédchen angesammeltes
Eis verschlechtert zunehmend die Flugleistungen und Eigenschaften. Dies bedeutet eine
Anderung der Profilgeometrie und damit zum einen die Verringerung des maximal mog-
lichen Auftriebsbeiwertes Ca max und eine erhohte Abrissgeschwindigkeit, zum anderen
einen erhohten Widerstand W. Ebenfalls kann Vereisung Ruder und Klappen blockieren
und somit die Steuerbarkeit einschranken [3] [4] [5].

Fiir externe Sensoren besteht die Gefahr durch Vereisung darin, dass Offnungen blockiert
werden und so fehlerhafte Driicke zur Ermittlung von Geschwindigkeit, Hohe und Hohen-
anderung oder Winkel der Anstromung gemessen werden.

2.1.1. Beeintrachtigung des Pitotrohrs

Das Pitotrohr dient zur Messung des Gesamtdrucks p; und ist iiblicherweise mit einer
Heizung gegen Vereisung ausgestattet. Es gibt sowohl einfache Exemplare, wie in Abbil-
dung 2.2, die nur aus einer Offnung bestehen, an der der Totaldruck p, gemessen wird,
als auch welche mit Vorkammer und Drainagebohrung zum Abflieen des Wassers (sie-
he Abbildung 2.3). Ebenfalls gibt es die in Abbildung 2.4 zu sehende Ausfithrung als

/ gemessener

Pitotoffnung Totaldruch p,

—

Abbildung 2.2.: Pitotrohr (schematisch)

Prandtlrohr, bei dem die statische Sonde in das Pitotrohr integriert ist [6]. Die Flugge-
schwindigkeit lasst sich mit dem Staudruck g nach Bernoulli [7]

_ 0
G=p—ps=5-V (2.1)
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2. Vereisung am Flugzeug

/ / | gemessener

Pitotoffnung \&)rkammer | Totaldruch p,
11

Drainagebohrung

Abbildung 2.3.: Pitotrohr mit Drainagebohrung (schematisch)

gemessener
o // _ Totaldruch p;
Pitot6iinung \@rkammer—|:, gemessener

110 ) stat. Druck

. . Ds
Drainagebohrung  Statik-Offnung

Abbildung 2.4.: Prandtlrohr mit Drainagebohrung (schematisch)

aus der Differenz zwischen am Pitotrohr gemessenem Totaldruck p; und dem an den
statischen Sonden (engl. static port) gemessenem Druck p, berechnen:

2- (pt _ps>
0

V= (2.2)
Dies erfordert zur Bestimmung der Geschwindigkeit zusétzlich die unbekannte Luftdich-
te 0. Die Verwendung der Luftdichte der Normatmosphére gy = 1,225kgm ™2 am Boden
ergibt dabei die angezeigte Geschwindigkeit (indicated airspeed, TAS). Wird diese Ge-
schwindigkeit um die statischen Fehler, wie Instrumenten- und Einbaufehler, korrigiert,
ergibt sich die berichtigte Fluggeschwindigkeit (engl. calibrated airspeed, CAS). Um die
wahre Fluggeschwindigkeit (engl. true airspeed, TAS) relativ zur Luft zu erhalten, muss
die Luftdichte der wahren Atmosphére einbezogen werden, welche tiber eine Hohen- und
Temperaturmessung aus der thermischen Zustandsgleichung idealer Gase

_Ds
0

= 5 p (2.3)

naherungsweise bestimmt werden kann. Dies erfolgt bei Verkehrsflugzeugen automatisch
iiber den Bordcomputer, bei kleineren Maschinen muss diese durch den Piloten mit Hohe
und Temperatur eingestellt werden. Die so berechnete Geschwindigkeit ist die aerodynami-
sche (wahre) Fluggeschwindigkeit V, welche sich aus der Geschwindigkeit des Flugzeuges
(Vk) und dem gemessenen Wind (Viy) zusammensetzt

(Vias =) Va = Vk — Vi (2.4)
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Eine Vereisung am Pitotrohr kann dieses entweder von auflen umschlieen und damit die
Offnungen blockieren (Abbildung 2.5), oder sich im Inneren absetzen. Dies verfilscht die

Abbildung 2.5.: Vereistes Pitotrohr [§]

Messung des Totaldruckes p;, aus dem die Geschwindigkeit berechnet wird (Gleichung 2.2).
Verstopfen alle Offnungen zur Messung des Totaldrucks p,, bleibt der gemessene Wert
durch die gefangene Luft konstant auf dem Wert zum Zeitpunkt der Eisbildung bzw. Zu-
setzung. Dies geschieht bei der einfachen Ausfithrung durch Blockieren der Pitotoffnung,
wie in Abbildung 2.6 dargestellt, und bei der Ausfithrung mit Drainagebohrung, indem
beide Offnungen (siehe Abbildung 2.7) blockiert werden. Ebenfalls kann sich Eis in der
Vorkammer bilden oder absetzen, wie in Abbildung 2.8 zu sehen ist. Die so angezeigte

p = const.

gemessener
Totaldruch p;

Pitotoffnung \

Abbildung 2.6.: Vereistes Pitotrohr ohne Vorkammer oder Drainagebohrung
(schematisch)

Fluggeschwindigkeit ist in diesem Fall nur noch vom statischen Druck p, abhangig und an-
dert sich daher nur noch mit der Flughohe und nicht mehr mit der realen Geschwindigkeit.
Ein Vergroflern der Hohe bewirkt hierbei einen Anstieg der berechneten Geschwindigkeit
und ein Verringern ein Abfallen dieser.

Wird durch eine Vereisung nur die Pitotoffnung blockiert wahrend die Drainagebohrung
wie in Abbildung 2.9 frei bleibt, sinkt der Druck in der Vorkammer und entspricht un-
gefahr dem Umgebungsdruck, da die Luft sich immer noch durch die Drainagebohrung
austauschen kann. Der so gemessene Druck entspricht ungefdhr dem an der statischen
Sonde gemessenen Druck, so dass die so berechnete Geschwindigkeit nahe zu auf den
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2. Vereisung am Flugzeug

p = const.
o yd Y gemessener
Pitotoffnung &)rkammer Totaldruch p,
Drainagebohrung

Abbildung 2.7.: Vereiste Pitotoéffnung und  Drainagebohrung am  Pitotrohr
(schematisch)

p = const.

/
—

gemessener
Totaldruch p;

Pitotoffnung Vo

Drainagebohrung

Abbildung 2.8.: Verstopftes Pitotrohr (schematisch)

Wert Null fallt. Auch ist es moglich, dass die Drainagebohrung zeitlich versetzt zur Pitot-
6ffnung vereist wird, so dass der Druck zunéchst abfillt und dann auf einem niedrigeren
Wert konstant bleibt. Fiir ein Prandtlrohr ergibt sich zusatzlich die Moglichkeit, dass die

P = DPs
o yd \ gemessener
Pitotoffnung &)rkammer Totaldruch p,
I
Drainagebohrung

Abbildung 2.9.: Vereiste Offnung des Pitotrohrs (schematisch)

Statik-Offnung vereist, wie in Abbildung 2.10 dargestellt. Dies bedeutet, dass ein konstan-
ter statischer Druck p, gemessen wird. Da der gemessene Totaldruck nach Gleichung 2.1
ebenfalls abhingig vom statischen Druck und damit der Hohe ist, ergibt sich ein Fehler in
der berechneten Geschwindigkeit durch eine Anderung der Hohe. Wird diese verringert,
sinkt die Geschwindigkeit, bei einer Vergroflerung steigt sie entsprechend.
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p = const.

gemessener

// TOtaldTUCh Pt
Pitotoffnung &)rkammer gemessener
\ 1 stat. Druck
Ps

Drainagebohrung  Statik-Offnung

Abbildung 2.10.: Vereiste Statik-Offnung am Prandtlrohr (schematisch)

2.1.2. Statische Sonde

Zur Messung der Hohe wird am Flugzeug ein Barometer eingesetzt, dessen Einlass die
statische Sonde darstellt (Abbildung 2.11). Bei groBen Verkehrsflugzeugen befindet sich
iiblicherweise auf beiden Seiten des Rumpfes eine statische Sonde, um Einfliisse durch den
Schiebewinkel zu kompensieren. Die Hohe wird bestimmt, indem der statische Druck p,

Abbildung 2.11.: Statische Sonden an einem Airbus A330 [9]

gemessen wird, mit dem unter anderem auch die Fluggeschwindigkeit (Gleichung 2.2) und
Hoéhenédnderung bestimmt werden. Nach der barometrischen Hohenformel
a7  AH T
ps(H) =po - (1 + dHT) (2.5)
0

sinkt der statische Druck ps; mit der Hohe H abhéngig vom Temperaturgradienten g—fl

und dem Isentropenxponent der Luft x. Der Druck bezieht sich auf den Referenzdruck py
und die Referenztemperatur 7, am Boden. Fiir die Bestimmung der Hohe folgt somit aus
Gleichung 2.5 [7]:

H= % : (i—é)“fl) —1 (2.6)

Der Isentropenexponent kann nach Normatmosphére [10] fiir Luft konstant als x = 1,4
angenommen werden. Der Temperaturgradient % ist abhéngig von der Hohe und fiir die
Troposphére (H < 11km) nach Norm konstant [10]. Fiir den Referenzdruck py wird bei
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2. Vereisung am Flugzeug

Start und Landung der Druck (QNH) so eingestellt, dass die reale Hohe iiber dem Mee-
resspiegel angezeigt wird, wihrend iiber der Ubergangshohe (5000 ft), also im Reiseflug,
der Standarddruck (QNE) von 1013,25hPa verwendet wird. Die geodatische Vertikalge-
schwindigkeit ergibt sich als Anderung der Hohe [7]:

dH 1 dp

_ = —— = — . 2.7

dt g-o dt (wK)g (2.7)
Vereist die statische Sonde vollstandig, oder wird sie verstopft, wird ein konstanter Druck
gemessen. Daher, ist auch die berechnete Hohe konstant und somit die berechnete Verti-
kalgeschwindigkeit Null. Der Fehler in der Berechnung der Hohe wirkt sich ebenfalls auf
die Berechnung der Fluggeschwindigkeit aus, wie in Abschnitt 2.1.1 beschrieben.

2.1.3. Windfahne

Der Anstell- und Schiebewinkel wird herkémmlich mit einer Windfahne, wie in Abbil-
dung 2.12 gezeigt, gemessen, die sich in Richtung der Anstréomung dreht und so durch die
Position zum Rumpf eine Bestimmung des Anstell- ay bzw. Schiebewinkels 5a ermog-
licht. Der aerodynamische Anstellwinkel s setzt sich aus dem Anstellwinkel durch die

3

®

1 00 NOT ToucH

Abbildung 2.12.: Windfahne [11]

Bahngeschwindigkeiten (ax) und dem Wind als Storgrofie (aw) zusammen (siehe Abbil-
dung 2.13). Die Messung des Schiebewinkels 3 erfolgt analog. Die Windfahne wird zur

Tt
\- -
TK
anw
Te

Abbildung 2.13.: Winkel bei der Messung des Anstellwinkels



Abbildung 2.14.: Vereisung einer Windfahne

Messung des aerodynamischen Schiebewinkel 54 benutzt, der sich aus dem Schiebewinkel
zu den Bahngeschwindigkeiten (fk) und Windeinfliisssen Sy zusammensetzt. Vereisung
an der Windfahne kann die Bewegung dieser verlangsamen und/oder blockieren, wie in
Abbildung 2.14 schematisch dargestellt ist. Dies fiihrt zu einem trégeren bzw. konstanten
Messverhalten fir as oder (4.

Eine alternative Messmoglichkeit besteht darin, die Druckmessungen einer Fiinflochsonde
auszuwerten. Dazu wird die Differenz im gemessenen Druck iiber die Kriimmung £ der
Sonde gebildet [7]:
o = P1— D2
k-q
Auch an dieser konnen die einzelnen Druckmessbohrungen verstopfen und dadurch die
Messung des Winkels verfilschen.

(2.8)

Abbildung 2.15.: Finflochsonde [12]
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2. Vereisung am Flugzeug

2.2. Vor- und Unfdlle durch Sensorvereisung

Eine Recherche zu weltweiten Flugunfillen und -vorféllen bei den nationalen Untersu-
chungsstellen durch Sensorvereisung in Europa (AAIB', BEA? und BFU?®), Australien
(ATSB*) und den USA (NTSB®) zeigt, dass es im Schnitt 1,3 Vorfille pro Jahr gibt,
wobei der Grofiteil auf Vereisung der Pitotrohrs und damit eine unzuverlassige Flug-
geschwindigkeit zuriickzufiihren ist. Seltener betrifft eine Vereisung auch die statischen
Sonden und damit die Messung der Héhe und Vertikalgeschwindigkeit, sowie Windfahnen
und damit die Messung von Anstell- oder Schiebwinkel. Es sind keine Vorkommnisse do-
kumentiert, bei denen die Vereisung des Temperaturfiihlers relevant war. Die Félle sind

6

B Vorfille
51 B Unfille |

Anzahl
w

£598 2000 2002 2004 2006 2008 2010 2012
Jahr

Abbildung 2.16.: Vor- und Unfille auf Grund von Sensorvereisung

dabei unregelméflig iiber den Zeitraum von 1999 bis 2012 verteilt, wie in Abbildung 2.16
zu sehen ist und umfassen zwei Unfille (2007 & 2009) sowie 17 Vorfalle. Auffallend ist eine
zeitliche Haufung in den letzten Jahre und eine Konzentration innerhalb kurzer Zeitréu-
me auf einzelne Flugzeugtypen, wie die Do 328, B717 und A330, jedoch ohne signifikante
Konzentration auf Propeller oder Jetflugzeuge. Die Vorfalle der Do 328 beispielsweise sind
auf bauliche Méngel zurtickzufithren, durch die das Pitotrohr bei schweren Vereisungsbe-
dingungen trotz Pitotheizung vereisen konnte [13]. Die Vorfélle der beiden Bombardier
DHC-8-315 wurden durch falsche Angaben zur Wartung der Pitotheizung verursacht [14].

Ein bekanntes Beispiel fiir einen Unfall durch Sensorvereisung ist der Air France Flug
447 vom 31. Mai 2009 von Rio de Janeiro nach Paris (das Unfallflugzeug ist in Ab-
bildung 2.17 vor dem Unfall bei einer Landung auf Paris-Charles-de-Gaulle zu sehen).
Wihrend des Reisefluges vor Brasilien deaktivierte sich der Autopilot in einer Héhe von
in 35000 ft (~ 10500 m). Wahrscheinlich durch Vereisung der Pitotrohre und statischen

LAir Accidents Investigation Branch: Grofibritannien
2Bureau d’Enquétes et d’Analyses: Frankreich
3Bundesstelle fiir Flugunfalluntersuchung: Deutschland
4 Australian Transport Safety Bureau

5National Transportation Safety Board
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Sonden des Airbus A330-203 (Abbildung 2.18) zeigten die Geschwindigkeits- und Hohen-
anzeige fehlerhafte Werte an. Die angezeigte Hohe fiel um 330 ft und die Fluggeschwin-
digkeit von 275kt auf 60 kt. Die Besatzung registrierte davon nur das Problem, dass sich
der Autopilot deaktiviert hatte. Der Pilot ibernahm das Steuer und leitete einen Steig-
flug ein, den er bis zum Unterschreiten der Stall-Geschwindigkeit beibehielt. Zweimal

Abbildung 2.17.: Air France Airbus A330-200 F-GZCP [15]

LEFT RIGHT
o 27 00 00 (IR
s &<
o O O
=T
1 QO & O
P O
[=]
é \\ [o3
3 __ o000 Jooo | —
: 4 A
x CAPT TAT CAPT AOA PROBE STATIC PORTS F/0 AOA PROBE F/0 TAT
o CAPT PITOT PROBE STBY AOA PROBE
t"; STBY PITOT PROBE F/0 PITOT PROBE

Abbildung 2.18.: Position der externen Sensoren am Airbus A330 [10]

wahrend dieses Steigfluges 16ste die akustische Stall-Warnung auf Grund eines zu grofien
gemessenen Anstellwinkels aus. Die visuelle Warnung tiber eine zu geringe Geschwindig-
keit konnte nicht angezeigt werden, da dies beim A330 nur bei einem giiltigen Messwert
fiir die Fluggeschwindigkeit erfolgt. Die Heizung des Pitot-Statik-Systems war wéihrend
des Fluges deaktiviert, was deren Vereisung wahrscheinlich erst ermoglichte [17].

Es ware moglich gewesen, dass eine eindeutige Detektion der fehlerhaften Fluggeschwin-
digkeit und Hohe die Situation fiir die Besatzung verstdndlich gemacht hatte. Dadurch
waren Handlungen als Reaktion auf eine falsch angezeigte Geschwindigkeit und Hoéhe ver-
hindert worden. Zudem ware die Besatzung durch die Detektion des Pitot-Statik-Systems
als Fehlerursache in Kombination mit einer entsprechenden Checkliste in der Lage gewesen
die Heizungen der Pitotrohre und statischen Sonden zu tiberpriifen. Eine Rekonstrukti-
on der Fluggeschwindigkeit hiatte dem Piloten das Sinken der Fluggeschwindigkeit durch
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2. Vereisung am Flugzeug

den Steigflug und das Erreichen der Stall-Grenze verdeutlichen koénnen. Somit ware das
im Untersuchungsbericht [17] genannte mogliche Missverstédndnis iiber eine zu hohe Ge-
schwindigkeit vermieden worden.

Bei einem dhnlichen Unfall einer Piper PA-46-500TP am 28. Juni 2007 auf einem Flug
von St. Louis nach Buffalo vergafl der Pilot trotz schlechter Wetterbedingungen und
Checkliste die Beheizung des Pitotrohres zu aktivieren. Beim Steigflug fiel die Temperatur

Abbildung 2.19.: Piper PA-46 [18]

unter den Gefrierpunkt, wodurch das Pitotrohr vereiste und die angezeigte Geschwindig-
keit auf Null fiel. Der Pilot verlor aus weiterhin ungeklarten Griinden die Kontrolle und
die Maschine stiirzte ab, wobei sie die strukturellen Grenzen tiberschritt und zerbrach [19].

Eine Detektion der fehlerhaften angezeigten Geschwindigkeit hatte die Situation nicht
grundlegend verandert, da eine Fluggeschwindigkeit von Null im Flug eindeutig als Fehler
identifizierbar sein sollte. Sie hétte jedoch mit der Anzeige, welcher Sensor fehlerhaft
ist, dem Piloten helfen kénnen Gegenmafinahmen zu treffen, wie z.B. die Pitot-Sonden-
Heizung zu aktivieren.

Ein weiterer erwahnenswerter Vorfall ist der Flug der QuantasLink Boing 717-200
VH-NXH am 28. Februar 2006 232 km siidlich von Paraburdoo (Westaustralien),
welcher durch die Vereisung der Windfahne entstand. Nach dem Steigflug ging die Ma-
schine in den Reiseflug tiber, als sich nach kurzer Zeit die Stall-Warnung aktivierte. Die
Besatzung initialisierte sofort einen Sinkflug und konnte weder einen besonders hohen
Nickwinkel erkennen, noch Zeichen von buffeting spiiren, welches eine zu langsame Ge-
schwindigkeit in der Néhe des Stromungsabriss verursacht hétte. Sie aktivierte weiterhin
die Enteisungsmafinahmen des Flugzeuges.

Im Steigflug waren die Windfahnen zur Messung des Anstellwinkel bei etwa 4° festgefroren
und meldeten diesen Messwert im Reiseflug weiter an den Flugkontrollrechner (engl. Flight
Control Computer, FCC). Dieser berechnet aus den Parametern der Konfiguration einen
kritischen Anstellwinkel als Grenze und vergleicht ihn mit dem gemessenen Anstellwinkel.
Der gemessene, fehlerhafte Wert von 4° iiberschritt diese Grenze im Reiseflug, so dass eine
Warnung ausgelost wurde. Der tatsdchliche Anstellwinkel betrug zu diesem Zeitpunkt laut
nachtréglicher Berechnung des Herstellers nur 1,6° [21].
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Abbildung 2.20.: QuantasLink 717-200 VH-NXO beim Start [20]

Eine Detektion dieses konstanten Messwertes als Fehler hatte die Situation sofort nach-
vollziehbar machen kénnen. Die Maschine ist ohne weiteren Zwischenfall an ihrem Zielort
gelandet. Dieser Fehler hétte aber auch einen Unfall zur Folge haben konnen, wie der
des Airbus A320-232 D-AXLA am 27. November 2008 vor der Kiiste von Canet-
Plage (Frankreich) gezeigt hat, bei dem der Stall-Schutz des Autopiloten die Maschine
bei einem Testflug mit niedriger Geschwindigkeit durch einen konstanten Messwert fir
den Anstellwinkel in einen fatalen Sinkflug tibergehen lie§ [22].

2.3. Anforderungen und Rahmenbedingungen an ein
neues Detektionssystem

Die Recherche zeigt, dass externe Sensoren regelméflig von Vereisung betroffen sind und
Redundanz keinen vollstdndigen Schutz bieten. Bei einer redundanten Ausfithrung kon-
nen mehrere Sensoren gleichzeitig von Vereisung betroffen sei und so die Logik, die die
korrekten Signale auswéhlt, zu einer falschen Entscheidung bringen. Auch die an den
meisten Sensoren angebrachten Heizungen zum Schutz vor Vereisungen sind keine aus-
reichende Vorsorge, da sie ausfallen kénnen und manuell aktiviert werden miissen, was
trotz Checklisten durch die Piloten vergessen werden kann, wie einige der Vorfille zeigen.
Daher, und weil kleinere Maschinen héufig nur mit einzelnen Sensoren ausgeriistet sind,
wird zundchst ein moglichst einfacher Detektionsalgorithmus basierend auf einem Signal
entworfen und anschliefend gepriift, wie dieser mit einer eventuell vorhandenen Redun-
danz zusammenarbeiten konnte. Es ist sinnvoll einen Detektionsalgorithmus zusétzlich
zu beheizten Sensoren zu benutzen, um bei Verdacht auf Vereisung den Piloten darauf
hinzuweisen den Status der Heizung zu priifen.

Ein System zur Detektion degradierter Sensoren ist dabei der erste Untersuchungsschritt.
Die Detektion des Ausfalls eines Sensors wiirde das Verstdandnis dieser Gefahrensituatio-
nen unter Stress einfacher machen und dem Piloten die Moglichkeit geben entsprechende
Gegenmafinahmen zu treffen sowie weiterhin sein Verhalten an die Situation anzupassen.
Es bietet sich dabei an, nach einem moglichst einfachen und robusten System zu suchen,
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2. Vereisung am Flugzeug

welches im Idealfall direkt ein Ersatzsignal zur Verfiigung stellt, um fiir die Rekonstruktion
keinen zusatzlichen Algorithmus zu bendtigen.

Wie die untersuchten Unfille und Vorfélle zeigen, sollte sich auf Grund der Haufigkeit
zunéchst auf eine Detektion eines Fehlers am Pitotrohr und damit eine fehlerhaft gemes-
sene Geschwindigkeit konzentriert werden. Die Geschwindigkeit ist damit vor allem bei der
Landung ein kritischer Wert, da die sie normalerweise knapp iiber dem normalen Wert der
Uberziehgeschwindigkeit gewihlt wird (V4, &~ 1,3 - Vg). In solch einem Flugzustand sollte
eine degradierte Geschwindigkeitsmessung daher moglichst schnell detektiert werden.

Des Weiteren sollte auch der Ausfall der statischen Sonde betrachtet werden, da dies in
einigen Féllen in Kombination mit dem Ausfall des Pitotrohrs auftrat. Der verfilschte
statische Druck wirkt sich auf die Fluggeschwindigkeit bei einer Anderung der Hohe aus
und ist daher fiir den Steig- oder Sinkflug relevant. Durch die Abstédnde zwischen den
festgelegten Flughohen hat eine fehlerhaft gemessene Hohe im Reiseflug andernfalls ein
geringes Gefdhrdungspotential. Wahrend eines Landeanflug gibt es hinreichend Hilfsmittel
fir den Anflug, so dass in diesem Flugzustand fiir den Piloten nur relevant ist, ob die
angezeigt Hohe tatsachlich fehlerhaft ist.

Die Untersuchung der Vereisung der Windfahne zeigt sich anhand der Haufigkeit der
Un- und Vorfélle als nachrangig, zudem sind Anstell- und Schiebewinkel fiir den Piloten
weniger relevante Groflen. Da jedoch vor allem der aerodynamische Anstellwinkel fiir
einige Berechnungen im Bordcomputer moderner Verkehrsflugzeuge notwendig ist, wird
dieser ebenfalls betrachtet.

Ein Algorithmus, der in der Praxis angewendet werden soll, muss zudem robust sein, da
das System andernfalls vom Piloten als storend empfunden werden kann. Dies bedeutet
insbesondere die Meldung eines Fehlers, obwohl keiner vorliegt (false-positiv).

Dies fithrt zusammengefasst zu folgende Kernpunkte:

1. Detektion anhand eines Signales des jeweiligen Sensors (zundchst unter Vernachlés-
sigung von Redundanz),

2. robuster Mechanismus, ohne Detektion eines korrekten Signales als fehlerhaft (false-
positiv),

3. moglichst eindeutige Detektion des fehlerhaften Sensors,
4. schnelle Detektion eines Fehlers,

5. der Detektionsalgorithmus sollte moglichst simpel, intuitiv und verstandlich sein.
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3. Sensorfehlerdetektion

Zur Detektion von Sensorfehlern sind bisher eine grofie Auswahl an Methoden entwi-
ckelt worden. Es werden zum Beispiel zusétzliche Signale aus anderen Quellen mit dem
gemessenen Wert verglichen. Diese Signale stammen entweder aus mehreren redundan-
ten Sensoren gleicher Art, oder aus Modellen, die diese Signale schatzen. Die physische
Redundanz ist vor allem bei groflen Verkehrsflugzeugen iiblich, Kleinflugzeuge nutzen
aus Kostengriinden haufig nur jeweils einen Sensor. Die verschiedenen Signale werden im
Bordcomputer mittels einer Logik, deren genauer Aufbau abhéngig vom Hersteller ist,
miteinander verglichen, um so fehlerhafte Sensoren auszuwahlen. Diese Methode kann
den Ausfall einzelner Sensoren nacheinander gut detektieren, ist allerdings fehleranfallig
fiir den Ausfall mehrerer Sensoren gleichzeitig.

Bei der analytischen Redundanz werden mehrere geschatzte Signale erzeugt und mit dem
des physischen Sensors verglichen. Diese konnen beispielsweise durch parallele Modellie-
rung (engl. multiple models: MM, multiple model adaptive estimation: MMAE, oder auch:
multiple hypothesis test detector) erzeugt werden, bei denen die Flugzeugbewegung durch
ein Modell fiir jeden ausgewahlten Fehler simuliert wird. Die Modelle konnen hierbei fest
programmiert, oder auch iiber "Neuronale Netze” erzeugt werden. Die Auswertung erfolgt
dann beispielsweise iiber einen Kalman-Filter, der die Differenz zwischen den Modellen
und den physischen Sensorsignalen bestimmt [23]. Die Fehler in dem Modell mit der bes-
ten Ubereinstimmung werden dann als zutreffend angenommen. Dazu wird eine genaue
Kenntnis der zu erwartenden Fehler und deren Modellierung vorausgesetzt [24].

Eine Weiterentwicklung dieses Ansatzes ist die interaktive mehrfache Modellierung (engl.
interacting mulitple-model: IMM). Im vorher beschriebenen Ansatz kann immer nur ein
Modell als giiltig angenommen werden, so dass ein Ausfall von mehreren Sensoren nicht
detektiert werden kann. Bei der interaktiven mehrfachen Modellierung werden nach der
Detektion eines Fehlers daher alle Modelle um diesen Fehler ergdnzt. So konnen weitere
Fehler nach dem gleichen Schema detektiert werden [25].

Ebenfalls besteht die Moglichkeit einen Beobachter zu verwenden um aus dem beobach-
teten Systemverhalten auf Fehler zu schlieBen. Ein mogliches Vorgehen ist dabei einen
Beobachter mit unbekanntem Eingang (engl. Unknown Input Observer, UIO) zu verwen-
den um Stérungen und Schétzfehlern zu entkoppeln. Dies erméglicht bei einem linearen
System Fehler zu detektieren. Fiir die Erweiterung auf ein nichtlineares System lassen
sich die Nichtlinearitdaten als virtuelle Storungen in das System einbringen. Durch diese
zusdtzlichen Storungen lédsst sich das System allerdings nicht mehr mit den normalerweise
verwendeten Methoden entkoppeln. Es besteht die Moglichkeit das nichtlineare System
dann mittels einer Methode basierend auf H,, zu analysieren und es so entkoppeln [20].

Eine weitere Moglichkeit besteht darin das Zeitverhalten der Sensorsignale auszuwerten.
Die Zeitkonstanten abrupter Sensorfehler sind beispielsweise sehr viel groflier als die des
iiblichen Flugzeugverhaltens. So lassen sich, wie in Abbildung 3.1 dargestellt, mit einem
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3. Sensorfehlerdetektion

Filter alle Frequenzen grofler als f. aus den Messwerten eliminieren, um die Amplitude
der Bandbreite der abrupten Fehler zu untersuchen. Langsame Fehler, wie z.B. die Drift
eines Sensorsignales, konnen so jedoch nicht detektiert werden, da das Zeitverhalten sich
nicht von dem des Flugzeug trennen lasst [27] [28].

Amplitude
0 : ‘ { >
| - f, w Frequenz
\‘ ’\ |
3 Bandbreite 3 3
' abrupte Fehler ! |
- i Sensorbandbreite 'i
| |
. Flugzeugbandbreite |

Abbildung 3.1.: Bandbreite von abrupten Fehlern im Vergleich zur Bandbreite eines
Flugzeuges [27]

Zuletzt erwahnenswert sind zusatzliche Sensoren an den Flugzeugsensoren zur direkten
Erkennung von Vereisung. So lassen sich beispielsweise die Temperatur, Warmeleitfa-
higkeit und elektrische Impedanz in einem Pitotrohr messen um aus diesen auf Eis im
Pitotrohr zu schlieflen [29].

Die bisher beschriebenen Moglichkeiten Sensorfehler zu detektieren, bendtigen zum einen
sehr genaue Kenntnisse der Modellierung moglicher Fehler, zum anderen die Anwendung
komplizierter Methoden, wie Kalman-Filter und Neuronaler Netze. Im folgenden wird
daher versucht ein simplerer Algorithmus zu entwerfen, der einfacher und verstandlicher
als die vorgestellten Methoden ist.

3.1. Konzept des verwendeten Algorithmus

In dieser Arbeit wird ein Algorithmus bestehend aus einem Beobachter mit einem Modell
basierend auf den kinematischen Bewegungsgleichungen und einem Dynamischen Bayess-
chen Netz [30] entworfen. Das kinematische Modell wird dabei wie in Abbildung 3.2
genutzt, um die Flugzeugbewegungen zu simulieren und so Vergleichswerte fiir die zu
iiberpriifenden Flugdaten, wie Geschwindigkeit und Hohe, zu erzeugen, die in einem
Bayesschen Netz ausgewertet werden um Fehler zu detektieren. Der Vorteil eines reinen
kinematischen Modelles besteht darin, dass zur Simulation keine Beiwerte fiir das aerody-
namische Flugzeugverhalten benotigt werden, da dieses Verhalten in den zur Simulation
notigen Beschleunigungen enthalten ist.
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Abbildung 3.2.: Prinzip des Detektionsalgorithmus

Das Bayessche Netz zur Auswertung kann Abhéngigkeiten vereinfacht darstellen und er-
moglicht es so anhand ausgewahlter Vergleiche zwischen dem kinematischen Modell und
den gemessenen Werten fehlerhafte Sensoren zu detektieren. Auflerdem ist es relativ ein-
fach erweiter- und anpassbar. Der schwierigste Teil im Umgang mit einem Bayesschen
Netz besteht darin, aus den zur Verfiigung stehenden Werten diejenigen auszuwéhlen,
mit denen sich eine eindeutige Detektion durchfithren lasst.

Die fir den getesteten Algorithmus notwendigen Signale und Fliisse sind im Detail in
Abbildung 3.3 dargestellt. Die Startwerte fiir das kinematische Modell werden aus den in-

Wind
[
Vay
A 4
i { externe Sensoren }7
A
Flugzeug
¥ (1), a(t), Do, O, Vo, By y VTAS mess Hineas,
\ interne Sensoren Qmeas) Bmeas
v -
kinematisches Va, H, ax, Ba R Dynamisches
Modell Bayessches Netz
A
Viv
A 4
Windschatzung Fehlerdetektion

Abbildung 3.3.: Konzept des Detektionsalgorithmus

ternen (Lagekreisel fiir die Eulerwinkel und GPS fiir die Position) und externen Sensoren
(Pitotrohr, statische Sonde, Anstellwinkel- und Schiebewinkelwindfahne) entnommen. Zur
Berechnung der Bahngeschwindigkeiten muss dabei eine systematische Windschétzung
durchgefiihrt werden, um zu den aerodynamischen Geschwindigkeiten die Windgeschwin-
digkeiten zu addieren.
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3. Sensorfehlerdetektion

Mit dem kinematischen Modell wird aus den gemessenen Dreh-/Beschleunigungen der
Inertialplattform das Flugzeugverhalten simuliert. Aus den Geschwindigkeiten werden mit
der Windschéatzung die zu erwartenden Messwerte bestimmt und in einem Dynamischen
Bayesschen Netz mit den gemessenen Werten an den externen Sensoren des Flugzeuges
verglichen, um so ein Fehlverhalten zu detektieren.

3.2. Bewegungsgleichungen des kinematischen Modells

Die Bewegungsgleichungen (kinematisches Modell in Abbildung 3.2) lassen sich, durch
Umformen und Zusammenfassen aller auftretenden Krafte als Beschleunigungen, aus den
allgemeinen Bewegungsgleichungen herleiten. Dies bietet den Vorteil, dass keine aerody-
namischen Parameter benotigt werden um die Flugzeugbewegung zu bestimmen. Nach-
teilhaft an diesem Vorgehen ist, dass im Flugzeug gemessene Beschleunigungen den Wind-
einfluss nicht erfassen und dieser daher geschétzt werden muss, um die aerodynamischen
Geschwindigkeiten zu bestimmen. Die benotigten inertialen Gréflen sind in Abbildung 3.4

v

e K
Y

Yt

ax |

Abbildung 3.4.: Beschleunigungen, Geschwindigkeiten und Winkel fiir das kinematische
Modell im flugzeugfesten & geodétischen Koordinatensystem (¥ = 0°)

im jeweiligen Koordinatensystem dargestellt. Im einzelnen sind dies die Beschleunigun-
gen in der jeweilige Flugzeugachse (a,, a, und a,) und die Drehbeschleunigungen um die
jeweiligen Achsen (p, ¢ und r) bezogen auf den Flugzeugschwerpunkt. Auflerdem werden
Startwerte fiir die Integration der Geschwindigkeiten ug, vg, wg, Eulerwinkel &, ©y, ¥,
und Position zg, 19, 20 bendtigt. Das Modell liefert als Ergebnis die Komponenten der
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Bahngeschwindigkeiten im flugzeugfesten Achsensystem uk, vg und wg, sowie die Euler-
winkel &, © und ¥, und die Position x, y und z. Die Gleichungen lauten im Einzelnen [31]:

Uk =—q-w+r-v —g-sin® + aSC

bk =—71-u+p-w+g-cosO-sin® 4 alC (3.1)
g =—p-v +q-u +g-cosO-cosd+a’®

d=p+q-sin®-tan® +r-cosP - tan O
O= ¢ cos® —r-sin® (3.2)

+ P 1
r-cos® -
cos© cos ©

U = q-sin® - ,

und

g =u-cosWV-cos©O+v-(cosV¥-sin® -sin® —sin ¥ - cos P)
+w - (cosV-sin® - cos® + sin ¥ - sin D)

Jg =u-sinW-cosO +v- (sinW-sin® -sin ® + cos ¥ - cos P) (3.3)
+w- (sinW¥-sin® - cos® — cos U - sin P)
2 =u -sin © —v-cosO-sin® —w-cosO - cosd

Fiir die Startwerte der Position werden die Messdaten des GPS-Systems benutzt und in
einem bestimmten Zeitintervall angepasst um eine Drift zu vermeiden

Zg zaps(t = to)
Yo | = | yaps(t =to) : (3.4)
ho . haps(t = to) .

Fiir die Startwerte der Eulerwinkel werden die Messwerte der Lagekreisel verwendet

q)O CI>meas(t = 0)
@0 - @meas(t - to) . (35)
\IJO \I/meas(t - tO)

Unter der Annahme zum Zeitpunkt ¢ = t; seien die Sensoren fehlerfrei werden aus

VTAS meas, Omeas UNA Bieas die korperfesten aerodynamischen Geschwindigkeitskomponen-
ten

ua(t = to) 08 (Bmeas(t = 10)) + €OS (Umeas(t = o))
UA(t = t()) - VTAS,meas ' sin (ﬁmeas(t = tO)) (36)
wa (t = ty) 08 (Bmeas(t = 1)) + SIn (peas(t = tg))

£
bestimmt. Die Bahngeschwindigkeiten werden aus diesen durch Addition des konstanten
Anteils des Windes Viy = (uw, vw, ww)® hergeleitet (vgl. Gleichung 2.4). Der konstante
Anteil des Windes lédsst sich entweder durch externe Quellen vorgeben, oder mithilfe der
GPS-Messung schitzen, indem zunéchst eine Simulation eines bestimmten Zeitabschnit-
tes mit den aerodynamischen Geschwindigkeiten durchgefiithrt wird und die Differenz zwi-
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3. Sensorfehlerdetektion

schen dieser theoretisch zuriickgelegten Strecke und der tatséchlich zurtickgelegten Strecke
ausgewertet wird. Die Windgeschwindigkeiten ergeben sich dann als

Uw Azgps Azim 1
vw | = || Ayers | — | Abiu || - At (3.7)
ww Ahgps Ahjov
und miissen mit der Drehmatrix My, [10]
cos (©) - cos (V) cos (O) - sin (V) —sin (©)

sin (®) - sin (©) - cos (¥)  sin (P) - sin (O) - sin (¥) sin (®) - cos (O)

Mg, = —cos (P) - sin (V) + cos (P) - cos (V) (3.8)
cos (@) - sin (©) - cos (¥)  cos(P) - sin (O) - sin (V) - cos
+ sin (P) - sin (P) —sin (®) - cos (¥) cos (®) (©)

aus dem geodétischen in das flugzeugfeste Koordinatensystem gedreht werden, um die
Bahngeschwindigkeiten

UK,0 uA(t = to) Uw(t = to)
UK70 = UA(t = to) + Mfg . Uw(t = to) (39)
wK70 . wA(t = to) . ’ww(t = t()) .

zu bestimmen. Die jeweiligen Messwerte werden dabei gemittelt um Rauscheinfliisse zu
eliminieren. Aus den Ergebnissen der Simulation lasst sich mit den Komponenten der
Geschwindigkeiten die Bahngeschwindigkeit

Vk = \Juk + v + wi (3.10)

bestimmen. Um die aerodynamische Fluggeschwindigkeit und Winkel zu bestimmen muss
wiederum der Wind berticksichtigt werden

ua(?) uk (1) uw (t)
va(t) | = vk(t) | — Mg - | vw(t) | - (3.11)
wa (1) . wk (1) . wy (t) .

Damit lassen sich dann wahre Fluggeschwindigkeit

Vias = yJui +vi + w3 , (3.12)

Anstellwinkel
ap = arctan (:j:‘) : (3.13)
und Schiebewinkel
fa = arcsin <UA> (3.14)
Va

bestimmen, um diese mit den an den Stromungssensoren gemessen Werten zu vergleichen.

1-#7 21
DLR



3.3. Bayessche Netze

Ein Bayessches Netz dient dazu Abhéangigkeiten in Wahrscheinlichkeiten vereinfacht dar-
zustellen. Dazu werden die Verbindungen in einem System bestehend aus Knoten soweit
zusammengefasst, dass nur die als relevant eingeschiatzten Abhédngigkeiten bestehen blei-
ben und mit Wahrscheinlichkeiten versehen werden.

3.3.1. Beispiel fiir ein Bayessches Netz

Ein Beispiel fiir ein Bayessches Netz ist in Abbildung 3.5 dargestellt [32]. Die Abbildung
zeigt das Bayessche Netz fiir das Modell einer Wohnung mit Alarmanlage zur Siche-
rung gegen Einbriiche. Das Netz besteht aus den Knoten Einbruch und Erdbeben, der

, P(B) P(E)
Einbruch ‘ 0.001 Erdbeben ‘ 0.002
B E| P(E)
T T 0,9
Alarm T F| 094
F T/ 0,29
F F | 0,001
A TP A | P(M)
John ruft an T | 0,90 Mary ruft an T | 0,70
F | 0,05 F | 001

Abbildung 3.5.: Beispiel fiir Bayessches Netz nach [32]

Wahrscheinlichkeit, dass der Alarm auslost, sowie dass die Nachbarn John oder Mary
als Reaktion auf die Alarmanlage anrufen. Die Pfeile stellen dabei jeweils die Richtung
und den Einfluss der Knoten untereinander dar. So ist die Wahrscheinlichkeit, dass der
Alarm ausgelost, wird abhéngig davon, ob jemand einbricht oder es ein Erdbeben gibt,
da der Alarm mit geringer Wahrscheinlichkeit auch durch Erdbeben ausgelost wird. Diese
Abhéngigkeit kann als P(Alarm|Einbruch, Erdbeben) geschrieben werden. Da die Wahr-
scheinlichkeit, dass der Alarm auslést unabhéangig davon ist, ob John oder Mary anru-
fen, sind P(Alarm|Einbruch, Erdbeben, John ruft an, Mary ruft an) und die vereinfachte
Wabhrscheinlichkeit P(Alarm|Einbruch, Erdbeben) identisch.

Die Tabellen an jedem Knoten geben dabei fiir jede mogliche wahr/falsch-Kombination
der Knoten, von denen der Betrachtete abhéngig ist, die jeweilige Wahrscheinlichkeit fiir
das Eintreten des Knotens an, d.h. dass dieser wahr ist. Die Wahrscheinlichkeit, dass es
z.B. einen Einbruch und kein Erdbeben gibt, sowie der Alarm auslost, betragt:

P(Einbruch)-(1—P(Erdbeben))-P(Alarm|Einbruch, Erdbeben) = 0,1 %-99,8 %-94 % = 0,094 %

22 4#7
DLR



3. Sensorfehlerdetektion

Alle Storeinfliisse sind in einem Bayesschen Netz in der Gegenwahrscheinlichkeit zusam-
mengefasst. Dass der Alarm auf Grund eines Fehlers bei einem Einbruch nicht auslost, ist
in den 6 % der Differenz von

P(Alarm = wahr|Einbruch = wahr, Erdbeben = falsch) = 94 %

zu 100 % enthalten und daher miissen auch diese Storeinfliisse nicht separat als Knoten
im Netz auftauchen.

Neben Knoten lassen sich in ein Bayessches Netz festgelegte Ereignisse als Beweise (engl.
FEvidence) einbringen um das Eintreten von Ereignissen in Abhéngigkeit davon zu be-
stimmen. Diese Beweise sind dann jeweils von auflen vorgegeben und haben keine eigene
Wahrscheinlichkeit fiir ihr Eintreten und beeinflussen je nach Zustand die von ihnen ab-
héngigen Knoten [32].

Die Form des Netzes lasst sich dabei je nach gewiinschter Fragestellung variieren. So lie-
e sich das oben angegebene Netz in der Richtung umkehren und, in Abhéngigkeit von
der Tatsache, dass John und/oder Mary gerade anrufen, die Wahrscheinlichkeit bestim-
men, dass es einen Einbruch gibt. Diese beiden Tatsachen wiirden daher als Beweise im
Netz eingebaut, aulerdem wiirde sich die Richtung der Pfeile umdrehen, da die gesuchte
Abhéngigkeit genau umgekehrt verlauft:

P(Einbruch|John ruft an, Mary ruft an)

Die Wahrscheinlichkeiten miissen in diesem Fall wieder neu festgelegt werden. So konnte
man beispielsweise festlegen, dass die Wahrscheinlichkeit recht gering ist wenn John an-
ruft, da er haufig in anderen Situationen anruft, fiir Mary jedoch recht grof}, da sie nur
in solchen Situationen anruft. Auflerdem sollte die Wahrscheinlichkeit fiir einen Einbruch
noch grofer sein, wenn beide gleichzeitig anrufen.

3.3.2. Dynamische Bayessche Netze

Die oben angesprochenen Bayesschen Netze ergeben zu einem bestimmten Satz an Be-
weisen X ecinen Zustand des Bayesschen Netz Y und einen geschitzten Systemzustand
Z. Dieser geschatzte Zustand gilt in einem zeitlich veranderlichen Umfeld jedoch nur fiir
den ausgewerteten Zeitpunkt und kann bei stark schwankenden Signalen sich zu jedem
Zeitschritt dndern. So wiirden kurzfristigen Abweichungen als Fehler detektiert werden,
welche nicht vorhanden sind, oder wenn ein Fehler vorhanden ist kurzfristig keinen Fehler
anzeigen. Dies wiirde nicht ermoglichen, eindeutig einen Fehler zu erkennen und falsche
Detektionen erzeugen und damit gegen die gewahlten Rahmenbedingungen 2 und 3 ver-
stoflen.

Ein Bayessches Netz, welches diese zeitliche Abhangigkeiten berticksichtigt, wird ,,Dyna-
misches Bayessches Netz“ genannt und ist in Abbildung 3.6 im Vergleich zu sehen. Zur
Verbesserung der Schatzung des Systemzustandes werden als zusétzliche Informationen
die Zustande des Netzes aus vorherigen Zeitschritten }7(75 — 1) benutzt und daraus ein
Systemzustand zum momentanen Zeitpunkt ?(t) gebildet. Dies verbessert die Aussagen
des Systems durch die Nutzung zusétzlicher Informationen, erhoht aber auch die Verzo-
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gerung nach Eintreten eines Fehlers, da erst auf gentigend Beweise gewartet werden muss,
um das unerwiinschte Verhalten bei kurzfristigen Abweichungen zu vermeiden [30].

Beweise X Beweis X (t — 1) »  Beweis X (¢)
A \ 4
Zustand des Zust:ind des Zustanci des
Netz Y Netz Y(t — 1) Netz Y (¢)
v v v
= Systemzustand Systemzustand
Systemzustand Z Z(t - 1) Z(t)

Abbildung 3.6.: Bayesschen Netz (Links), Dynamisches Bayessches Netz (Rechts)

3.4. Bayessches Netz zur Sensorfehlerdetektion

Im Folgenden wird der Aufbau des verwendeten Bayesschen Netzes beschrieben. Die Ver-
gleiche zwischen kinematischem Modell und den gemessenen Werten gehen als Beweise in
das Netz ein und sind immer beziiglich der in Tabelle 3.1 festgelegten Schwelle Aygignal
zu sehen. Diese wurden anhand von ersten Tests festgelegt, um eine gewisse Sicherheit

Wert | Schwelle Aygignal
AO 1,5°

AP 1,5°

pA—fM 0,04

AH 200 m

Ao 1,5°

AfS 5°

AW S 2°

Tabelle 3.1.: Toleranzen fiir die Beweise des Bayesschen Netzes

gegeniiber Rauschen und Turbulenz zu bieten, aber auch eine Detektion zu ermdoglichen.
Die verwendeten Symbole sind in Abbildung 3.7 zu sehen, das als Ergebnis verwendete
Bayessche Netz in Abbildung 3.8.

24

hellgraue Kéasten sind Beweise, die in das Netz eingehen,

dunkelgraue Kéasten sind Knoten, an denen ein Fehler des jeweiligen Sensors festge-
stellt wird,

weifle Késten sind Verbindungen durch Gleichungen, die zur Herleitung des Netzes
benutzt werden und

Pfeile geben die Richtung des Einflusses wieder (der Zustand eines Knoten auf den
ein Pfeil zeigt ist also von dessen Ursprung, z.B. einem Beweis, abhingig).
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3. Sensorfehlerdetektion

Beweis | _ ( Verbindung )

»
»

Richtung des Einflusses

Abbildung 3.7.: Teile der Bayesschen Netze

Die Knoten (hellgrau) zur Feststellung eines Fehlers durch Vereisung der Sensoren sind:

Pitotrohr,

statische Sonde,

a-Windfahne und

[-Windfahne.

Zusétzlich gibt es einen Knoten "kinematisches Modell” fiir die Giiltigkeit des Modells. In

DPt,meas 7é Pt xMm Hmeas 7é HkM QA meas 7& QA kM ﬂA,meas 7é /6A,kM

@meas #

O, )
eas 7é kM i + QA M

(I)meas 7é (I)kM

Abbildung 3.8.: Verwendetes Bayessches Netz zur Detektion von Sensorfehlverhalten
durch Vereisung

den nachfolgenden Abschnitten wird die Herleitung dieses Netzes anhand der zu Grunde
liegenden Gleichungen erlautert. Alle Wahrscheinlichkeiten in den Tabellen, wo kein Fehler
vorliegt, sind mit einem minimalen Fehler von 5 % belegt.

Einige Diagramme zeigen zudem das kinematische Modell einmal als Herkunft der Ver-
gleichswerte (in weifl) und einmal als Knoten (in dunkelgrau). Dies entsteht durch die
Fragestellung des Netzes an die Beweise. Mit dem Vergleich der gemessenen Werten und
denen des kinematischen Modells lassen sich entweder Aussagen tiber die Messwerte oder
iiber das kinematische Modell machen. Da ein Fehler der externen Sensoren detektiert
werden soll, wird aus den Unterschieden auf einen Fehler in den gemessenen Werten und
damit dem Sensor geschlossen. Fiir die Lagekreisel als interne Sensoren, wird die Annahme
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getroffen, diese seien grofitenteils fehlerfrei. Daher besteht die Moglichkeit anhand deren
Messwerte die Ergebnisse des kinematischen Modells zu iiberpriifen. Dies bedeutet einen
Einfluss auf die Giiltigkeit der jeweiligen Beweise, welche im Bayesschen Netz jedoch ex-
tern festgelegt werden. Daher wird ein zusétzlicher Knoten zur Detektion eines Fehlers
des kinematischen Modells angelegt. Die jeweiligen Knoten zur Sensorfehlerdetektion sind
dann zusétzlich von diesem Knoten abhangig.

3.4.1. Detektion eines Fehlers des kinematischen Modells

Zur Bewertung der Anwendbarkeit des kinematischen Modells werden Nick- Oy und
Héangewinkel @y, sowie die Summe aus Anstellwinkel und Flugbahnwinkel

o
QA KM T VM = QA kv + arcsin ( KM ) (3.15)
K kM

mit den Messwerten fiir Nick- ©,..s und Héngewinkel ®,,..s verglichen, wie in Abbil-
dung 3.9 dargestellt. Da der so berechnete Flugbahnwinkel nur fiir den stationdren Ho-
rizontalflug giiltig ist, wird er nicht bei einem Héngewinkel iiber 5° verglichen. Sollte

@meas %

YeM T QA kM

S\
MM = QA KM = A \ 4
{ arcsin (HkM> } [ arctan (M) } 9meas; q)meas ] ( 9kMa q)kM ]

@meas ?é C_')kM (I)meas 7A (I)kM

VK kM U

>

A 4
Lagekreisel

h 4

.| kinematisches
g Modell
(6 ) w0 A ) v )
4 v v
A . .
Inertialplattform Windschatzung ’ GPS ‘ Pltg;f;:lk_

Abbildung 3.9.: Zusammenhang des Bayesschen Netzes zur Detektion eines Fehlers des
kinematischen Modells
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3. Sensorfehlerdetektion

die Abweichung die festgelegte Schwelle von 1,5° fiir Nick- und Hangewinkel bzw. 2° fiir
die Winkelsumme tiberschreiten, wird von einem Fehler im kinematischen Modell ausge-
gangen. Dazu wird bereits, wie in Tabelle 3.2 dargestellt, bei einem wahren Beweis von
einer 55 %-Fehlerwahrscheinlichkeit ausgegangen, die mit jedem weiteren Beweis auf 75 %
und schlieBlich auf 99 % bei zutreffen aller drei Beweise steigt. Der Fehler lasst sich da-
bei nicht genauer lokalisieren und kann aus einer der zur Simulation ndtigen Parameter
der Inertialplattform, Windschédtzung, oder einem Fehler in den Anfangswerten stammen.
Zu Beriicksichtigen ist je nach Lange des zu untersuchenden Zeitabschnittes des Fluges
die Drift der Lagekreisel und daher moglicherweise eine Anpassung der Startwerte der
Eulerwinkel zur Simulation.

3.4.2. Detektion eines Fehlers der Windfahnen

Fir die Detektion einer Vereisung der Windfahne zur Messung des Anstellwinkels o und
Schiebewinkels [ wird jeweils der gemessene Winkel mit dem aus der Flugzeugbewe-
gung bestimmten Wert verglichen (siehe Abbildung 3.10 und 3.11). Sollten die jeweiligen

QA kM 7é QA meas

AN

A KM —
[ arctan (“’—A> } [ “A,meas ]

u

>

kinematisches

kinematisches ‘
Modell

Modell a-Windfahne ‘4—

Abbildung 3.10.: Zusammenhang des Bayesschen Netzes zur Detektion von Vereisung
der Anstellwinkel-Windfahne

BA,kM 7& 5A,meas

AN
Baxm =

p

arcsin <V”A ) [ Bameas J

A kM
N\ J
v
kinematisches : kinematisches
-Windfah <«
Modell B-Windfahne Modell

Abbildung 3.11.: Zusammenhang des Bayesschen Netzes zur Detektion von Vereisung
der Schiebewinkel-Windfahne

Winkel von denen aus den kinematischen Gleichungen bestimmten abweichen wird von
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einer Vereisung ausgegangen. Dabei wird fiir den Anstellwinkel eine Schwelle von 1, 5°
festgelegt und fir den Schiebewinkel eine von 5°. Die entsprechenden Wahrscheinlich-
keiten sind in Tabelle 3.3 bzw. 3.4 zu finden. Die erste Spalte enthélt die Abhéngigkeit
von der Abweichung des gemessenen Winkels zu dem Winkel, der sich aus den kinema-
tischen Gleichungen ergibt. Die zweite Spalte bezieht sich auf den Zustand des Knoten
des kinematischen Modells. Bei einer Abweichung des gemessenen Winkels wird von einer
Fehlerwahrscheinlichkeit von 75 % ausgegangen. Sollten die Ergebnisse der kinematischen
Gleichungen fehlerhaft sein, wird der minimalen Fehler von 5% angenommen.

3.4.3. Detektion eines Fehlers der statischen Sonde

Um eine Vereisung der statischen Sonde zu detektieren, wird die gemessene Hohe Heas
mit der aus der Flugzeugbewegung bestimmten Hohe Hyy verglichen (Abbildung 3.12).
Die Gleichung zur Bestimmung der gemessene Hohe in Abbildung 3.12 entspricht dabei
Gleichung 2.6. Tabelle 3.5 enthélt die Wahrscheinlichkeiten fiir den Knoten im Bayesschen

HkM 7& Hmeas

/ H, meas —

[ i ] [(ﬂ(“;l) B 1]

2

v
kinematisches
Modell

kinematisches

‘ statische Sonde ‘<— Modell

Abbildung 3.12.: Abhangigkeiten fiir die statischen Sonde

Netz. Die erste Spalte enthélt die Abweichung der Hohe und die zweite den Zustand des
kinematischen Modells. Bei einer Abweichung von iiber 200m wird von einem Fehler
der statischen Sonde mit 75 % Wahrscheinlichkeit ausgegangen. Bei einem Fehler in den
kinematischen Gleichungen gibt die Tabelle den 5% Minimalfehler wieder.

3.4.4. Detektion eines Fehlers des Pitotrohrs

Eine eindeutige Detektion eines Fehlers am Pitotrohr iiber die gemessene Geschwindigkeit
ist nicht moglich, da diese sowohl vom gemessenen Druck am Pitotrohr, als auch vom
statischen Druck wie folgt abhéngt

2- meas ~ Fs,meas
Viras = \/ (. . Psmeas) . (3.16)

Durch einen Unterschied in der Fluggeschwindigkeit kann so nicht eindeutig ein Feh-
ler am Pitotrohr detektiert werden, da dieser auch auf einen Fehler an der statischen
Sonde zuriickzufiihren sein konnte. Hohe, wahre Fluggeschwindigkeit und Totaldruck fiir
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3. Sensorfehlerdetektion

einen Geschwindigkeitsfehler auf Grund eines konstanten statischen Drucks sind in Ab-
bildung 3.13 dargestellt. Die gleichen Zeitverlaufe fiir einen Geschwindigkeitsfehler auf
Grund eines konstanten Totaldrucks sind in Abbildung 3.14 zu sehen. Daher wird der
Totaldruck p;, zur Detektion eines Fehlers verwendet, da sich dieser ebenfalls auf die
Geschwindigkeit auswirkt, aber eine eindeutige Riickfithrung auf das Pitotrohr als Fehler-
quelle zulasst. Beide Zeitverlaufe stammen aus der Simulation eines Steigfluges mit dem

5000 |- R R -

e
e

45000 e N

4000 /

100 e T e
80 -
60 -
40

20
78000 —

Viras [m S_l}

& 76000 -

~ 74000 | |

D |

72000 |-

| | | | | |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300
t[s]

N Messung
------ kinematisches Modell

Abbildung 3.13.: Zeitverlauf fiir Geschwindigkeitsfehler durch fehlerhafte Messung des
statischen Druck p,

ATTAS Modell: in Abbildung 3.14 liegt ein konstanter Totaldruck ab ¢ = 120s und in
Abbildung 3.13 ein konstanter statischer Druck ab t = 120 s vor.

Fir das kinematische Modell muss dieser aus der Geschwindigkeit und dem statischen
Druck berechnet werden

Ptim = g VR iar + Psja (3.17)

wobei der statische Druck geméfl barometrischer Héhenformel aus

AT Hay )™
kM) . (3.18)

M =70 |14+ — -
DsxM = Po ( + T
bestimmt wird. Fir den gemessenen Totaldruck kann dieser direkt verwendet werden,
oder falls er nicht zur Verfliigung steht, wie fiir die kinematischen Gleichungen aus der
Fluggeschwindigkeit und Hohe bestimmt werden. Dabei muss fiir den Referenzdruck pg
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|
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Abbildung 3.14.: Zeitverlauf fiir Geschwindigkeitsfehler durch fehlerhafte Messung des
Totaldruck p;

und die Dichte p jeweils der identische Wert, wie zur Bestimmung der gemessenen Hohe
bzw. der wahren Fluggeschwindigkeit Vrag aus der angezeigten Fluggeschwindigkeit Viag
verwendet werden, um den Einfluss des statischen Druck korrekt zu bestimmen.

Dies ergibt die in Abbildung 3.15 dargestellten Abhéngigkeiten und die in Tabelle 3.6
aufgefiihrten Wahrscheinlichkeiten. Aufgrund der Hohenabhéngigkeit der Driicke wird als
Vergleichswert die normierte Differenz der beiden Totaldriicken verwendet

Ptmeas — Pt,kM

Pt Vergleich = (3 19)
DPt.xMm

und eine als Schwelle eine Abweichung von 0,04 festgelegt, um eine Fehldetektion durch
Turbulenz und Rauschen zu vermeiden. Die Wahrscheinlichkeitstabelle enthélt einen Ein-
trag fir die Abweichung mit einer Fehlerwahrscheinlichkeit von 75 %, sowie den Restfehler
von 5 % fir einen Fehler im kinematischen Modell.
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3. Sensorfehlerdetektion

pt,kM 7é pt,meas

_

2
pexm = 5 - Vi +

po- (14 5F - o)™

N

Modell R, T

v
| statische Sonde |

k' t. h S,meas
inematisches ( 0 = Ps, ) (

pt,meas

Abbildung 3.15.: Abhéngigkeiten fiir das Pitotrohr

@meas 7é @kM q)meas 7é (pkM @meas 7é YkM + QA kM P(Fehler)
1 1 1 0,99
1 1 0 0,75
1 0 1 0,75
0 1 1 0,75
1 0 0 0,55
0 0 1 0,55
0 1 0 0,55
0 0 0 0,05

Tabelle 3.2.: Tabelle fiir P(Fehler kinematisches Modell)

QA meas 7é QA kM

1

1
0
0

kM | P(Fehler)
0 0,75
1 0,05
1 0,05
0 0,05

Tabelle 3.3.: Tabelle fir P(Fehler Anstellwinkel — Windfahne)

BA,meas 7é BA,kM

1

1
0
0

kM | P(Fehler)
0 0,75
1 0,05
1 0,05
0 0,05

Tabelle 3.4.: Tabelle fiir P(Fehler Schiebewinkel — Windfahne)

i DLR
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Honeas # Hir | KM | P(Fehler)
1 0 0,75
1 1 0,05
0 1 0,05
0 0 0,05

Tabelle 3.5.: Tabelle fur P(Fehler statische Sonde)

Pt,meas 7é Pt xm kM P(Fehler)
1 0 0,75
1 1 0,05
0 1 0,05
0 0 0,05

Tabelle 3.6.: Tabelle fir P(Fehler Pitotrohr)
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4. Simulation

4. Simulation

Um den entwickelten Algorithmus zu tberpriifen, werden eine Reihe von Simulationen
durchgefiithrt, um diesen in verschiedenen Situationen und unterschiedlichen Bedingun-
gen zu testen. Dazu wird ein Modell des ATTAS, ein zum Forschungsflugzeug des DLR
umgebautes VEW 614, verwendet. Der ATTAS wurde 2012 aufler Dienst gestellt und als
flugmechanisches Modell in mehreren Kampagnen identifiziert.

Die Simulationen werden in MATLAB mit SIMULINK durchgefithrt. Zur numerischen
Losung der Differentialgleichungen wird ein 4-stufiges Runge-Kutta-Verfahren (ode4 ) mit
einem Zeitschritt von At = 0,02 (50 Hz) angewendet. Das Flugzeugverhalten wird dabei
jeweils iiber eine Zeit von 300 Sekunden simuliert!. Zur Lageregelung wird wihrend der
Simulation ein einfacher Regler fiir die Hohe H, der Regelung der Fluggeschwindigkeit
Vras sowie des Hangewinkels & benutzt. Dieser soll keinen Flugbahnregler im Flugzeug
darstellen, da dieser auf die verfalschten Messsignale zuriick greifen wiirde, sondern dient
als Ersatz fiir einen Piloten um die gewiinschte Bahn der jeweiligen Testfalle abzufliegen.
Zur Referenz wird ein Fall ohne Stérungen durch Umweltbedingungen, oder Fehler simu-
liert. Fir die anderen Simulationen werden als Umweltbedingungen nacheinander Sen-
sorrauschen, ein konstanter Gegenwind und schliefllich Turbulenz eingebracht. Der Ge-
genwind wird dazu benutzt einen Unterschied zwischen aerodynamischen und Bahnge-
schwindigkeiten zu erhalten, wihrend die Turbulenz den zuféllige Bestandteil des Windes
simuliert.

4.1. Trimmpunkte der Testfalle

Als Testfille werden drei Trimmpunkte aus der Envelope des ATTAS gewédhlt um den
entwickelten Algorithmus unter verschiedenen Bedingungen zu testen (Abbildung 4.1).
Die zusétzlichen Begrenzungen in der Envelope des ATTAS im Vergleich zum VFW 614
entstehen durch die vorgenommenen Umbauten, wie z.B. den DLC-Klappen. Der erste
Trimmpunkt (7}) wird bei Ma = 0,25 und einer Héhe von H = 2000m gewéhlt, der
zweite (Ty) bei Ma = 0,30 und H = 4000m und der dritte (73) bei Ma = 0,40 und
H = 6000 m. Fir den ersten Trimmpunkt ergibt sich damit eine Fluggeschwindigkeit von
Vrag = 83,26 ms™ !, fiir den zweiten Viag = 97,85ms™! und fiir den dritten Viag =
128,34ms~!. Zu den drei Trimmpunkten werden jeweils vier Manéver geflogen:

e cin unbeschleunigter Horizontalflug,
e cin Steigflug bei konstanter Geschwindigkeit,
e cin beschleunigter Horizontalflug und

e cin Kurvenflug.

1Zur Stabilisierung des geregelten Flugzeuges wird ein einfaches dynamisches Trimmverfahren ange-
wandt.
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------ Begrenzung des ATTAS
X Trimmpunkte

6000 -

— 4000 |-
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Ma[—]

Abbildung 4.1.: Zuléssiger Flugbereich des VEW 614 ATTAS

Fiir den Steigflug wurde jeweils eine Anderung der Héhen um 1000m iiber der Hohe zu
Beginn der Simulation gewéhlt. Der Verlauf der Hohe fiir die drei Trimmpunkte ist in
Abbildung 4.2 dargestellt, Geschwindigkeit und Hangewinkel werden wéhrend der Simu-
lation konstant gehalten. Der Steigflug wird jeweils nach 60s eingeleitet und erreicht die
Zielhohe bei 240s.

Fiir den beschleunigten Horizontalflug werden die Hohe und Hangewinkel konstant gehal-
ten und die Fluggeschwindigkeit erhoht. Fir die Hohe H = 2000 m und H = 4000 m von
Ma = 0,25 auf Ma = 0,35 bzw. Ma = 0,30 auf Ma = 0, 40. Fir die Hohe von H = 6000 m
wird die Fluggeschwindigkeit nur von Ma = 0,40 auf Ma = 0,45 erhoht, um innerhalb
des nutzbaren Flugbereich zu bleiben (Abbildung 4.3).

Fiir die Simulation der Kurve werden Hohe und Geschwindigkeit jeweils konstant gehalten
und bei 190 s fiir 45s eine Kurve mit einem angestrebten Hangewinkel von ® = 30° einge-
leitet. Der sich ergebende Verlauf des Hangewinkels ist in Abbildung 4.4 zu sehen, die sich
ergebende Bahn mit Zeitpunkt der Einleitung und Ausleitung der Kurve in Abbildung 4.5
bis 4.7.
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4. Simulation
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Abbildung 4.2.: Zeitverlauf der Hohe und Fluggeschwindigkeit der Steigfliige
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Einleiten Erreichen der Zielgeschwindigkeit
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Abbildung 4.3.: Zeitverlauf der Hoéhe und Fluggeschwindigkeit der beschleunigten
Horizontalfltige
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4. Simulation

Abbildung 4.4.:
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Abbildung 4.5.: Bahn der Kurve am ersten Trimmpunkt
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Abbildung 4.6.: Bahn der Kurve am zweiten Trimmpunkt
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4. Simulation
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Abbildung 4.7.: Bahn der Kurve am dritten Trimmpunkt
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4.2. Untersuchte Fehlerfalle

Fiir die Untersuchung der Fehler werden die in Abschnitt 2.1 auftretenden Fehler durch
Vereisung der Sensoren benutzt. Fiir das Pitotrohr ergeben sich als mogliche Fehlerfélle
der Abfall des Totaldrucks p; gegen den statischen Druck ps (Abbildung 2.9) und die Mes-
sung eines konstanten Totaldrucks p; (Abbildung 2.6 bis 2.8 ). Fiir die statische Sonde,
Anstellwinkel- und Schiebewinkel-Windfahne wird jeweils von einem konstanten Messsi-
gnal p,, a, bzw. 5 (Abbildung 2.14) ausgegangen. Fiir die Beschleunigungssensoren wird
ein Zufallsalgorithmus mit Normalverteilung benutzt um fehlerhafte Messwerte darzustel-
len. Der Abfall des Totaldrucks am Pitorohr gegen den statischen Druck wird dadurch
simuliert, dass der Totaldruck ab dem Fehlerzeitpunkt auf p; meas = 1,1 - ps gesetzt wird.

Die simulierten Messungen werden jeweils ab dem Zeitpunkt 120s verfélscht. Zur Erzeu-
gung der Fehler miissen die Messwerte der einzelnen Sensoren bestimmt werden. Zunéchst
wird aus der tatsdchlichen Hohe die Dichte o

, (4.1)

ar H(t)]FY
dH = T, 1

ngo-llﬂt

der statische Druck p, nach der barometrischen Héhenformel (Gleichung 2.5) sowie aus
der Geschwindigkeit der Staudruck g und Totaldruck p; nach Bernoulli (Gleichung 2.1)
bestimmt. Zudem wird die Temperatur nach der thermischen Zustandsgleichung idealer
Gase benotigt (Gleichung 2.3).

Anschlieend werden die zuriickgerechneten Messsignale ab dem Fehlerzeitpunkt veran-
dert und dann aus diesen die theoretisch gemessene Hohe und Fluggeschwindigkeit be-

stimmt:
TO Ds (KT_1>
Hineas = ar <> -1 (42)

Po

dH

2- (pt _ps)
0

Die untersuchten Testfille bestehen damit aus einem fehlerfreien Fall (Fall 1), einem
Fehler in der Inertialplattform (Fall 2), Abfall des Drucks am Pitotrohr (Fall 3), konstanter
Druck am Pitotrohr (Fall 4), konstanter Druck an der statischen Sonde (Fall 5), konstaner
Anstellwinkel (Fall 6), konstanter Schiebewinkel (Fall 7). AuBerdem werden zwei Félle
untersucht bei denen die Messsignale mehrere Sensoren gleichzeitig verfalscht werden.
Dies sind ein konstanter Druck am Pitotrohr und an der statischen Sonde (Fall 8), sowie
zusatzlich ein konstanter Anstellwinkel (Fall 9).

VTAS,meas = (43)

Fiir alle Sensoren wird ein Rauschen angenommen, welches durch eine zuféllige Gleich-
verteilung auf der durchgefiithrten Simulation erzielt wird. Zuséatzlich werden die Umwelt-
bedingungen variiert, wobei ein konstanter Gegenwind von 20 kt die Basis bildet (Fall A).
Der zufillige Anteil des Windes wird tiber ein Turbulenzmodul in zwei Stufen erzeugt.
Stufe 1 (Fall B) entspricht dabei einem Faktor fur die Intensitat von 2,5 auf o, und o, bzw.
1,25 auf oy, wihrend Stufe 2 (Fall C) die doppelten Intensitaten nutzt (vgl. auch [33]).
Damit ergibt sich die in Tabelle 4.1 aufgefithrte Testmatrix fiir den Algorithmus.
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4. Simulation

X ¢ °fis X X X X 60
X T 9Jmis X X X X 6d
X X X X X 6V
X ¢ °fis X X X 8D
X T 9Jnis X X X 3d
X X X X 8V
X ¢ °fis X X LD
X T 9Jnis X X 2d
X X X LV
X ¢ °Jis X X 90
X T 9Jnis X X 9d
X X X 9V
X ¢ °Jis X X 510)
X T 9Jnis X X qd
X X X SV
X ¢ °1s X X O
X T 9Jnis X X 7d
X X X Vv
X ¢ °1iS X X €0
X T 9Jnis X X e€d
X X X €V
X ¢ °1S X X (40
X T oJnis X X ¢d
X X X 44
X ¢ °1S X 10
X T oJnis X 1d
X X 1V
0
PUIAA “ISUOY | ZUo[NgJny, | usypsney | uriojyje[deriiouy | 2suoo = ¢ | 35u00 = 0 | 35u00 = d | 5u00 = *d | °d < ¥d

sungurpaqjemur) hEIDER] req

Tabelle 4.1.: Testmatrix der untersuchten Fehlerfalle
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4.3. Funktion der Detektion

Im Folgenden wird das Funktionsprinzip des entworfenen Algorithmus zur Detektion ei-
nes Sensorfehlers anhand von Abbildung 4.8 erklart. Der Algorithmus vergleicht zu jedem

T T T T T
kein fehlerhaftes Signal interne Fehler detektiert
Fehler Warnung

Signal

AtWarnung A tDetektion

Detektion
T
|

— Messung

=  kinematisches Modell
= Verzogerung der Detektion
.- interne Warnung

— Fehlerdetektion

Abbildung 4.8.: Funktionsprinzip der Detektion

Zeitschritt die gemessenen Werte mit denen des kinematischen Modells. Uberschreitet
diese Differenz eine festgelegte Schwelle Aygigna, wird dies als interne Warnung festge-
stellt. Davor vergeht eine Zeit Atwarmung, deren Lange davon abhangig ist, wie stark die
Abweichung zwischen dem gemessenen und simulierten Signal wéchst und wie grof die
Schwelle Aysignar gewahlt wird.

Fiir jeden Zeitschritt, in dem eine Abweichung die Schwelle tiberschreitet, wird die Feh-
lerwahrscheinlichkeit als Zahl aufsummiert - in der mittleren Achse als Verzogerung der
Detektion eingezeichnet - bis der Schwellenwert Akpetektion Uiberschritten wird. Ab diesem
Zeitpunkt wird von einem detektierten Sensorfehler ausgegangen. Die Zeit von einer War-
nung bis zu einer Detektion Atpetextion 1St abhéngig von der Hohe der Schwelle Akpetektion,
der Fehlerwahrscheinlichkeit und in wie vielen Zeitintervallen tatsachlich ein Fehler fest-
gestellt wird. Die kiirzeste Zeitspanne ist in der Abbildung dargestellt, da das Signal zu
jedem Zeitschritt ab Uberschreiten der Schwelle Aysignal abweicht.
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4. Simulation

Wird zwischenzeitlich keine Abweichung festgestellt, wird der Zahler ,Verzogerung der
Entwarnung“ um Eins erhéht. Uberschreitet dieser die Schwelle Akgntwarnung, Wird die
bisher aufsummierte Fehlerwahrscheinlichkeit auf Null zuriickgesetzt.

Die Riicknahme eines detektierten Fehlers, wenn das Signal wieder dem Vergleichssignal
entspricht, funktioniert vergleichbar (Abbildung 4.9). Unterschreitet die Abweichung zwi-

T T T T T T
| fehlerhaftes Signal

kein Entwarnung interne Warnung
Fehler

zuriick genommen

Signal

AySignal

AtEntWarnun AtReset

Detektion
T

Messung

—_— kinematisches Modell
= Verzogerung der Entwarnung
- interne Warnung

— Fehlerdetektion

Abbildung 4.9.: Funktionsprinzip der Entwarnung

schen kinematischem Modell und gemessenen Signal die Schwelle Aygignai, wird der Zahler
fiir die Verzogerung der Entwarnung um Eins erhoht. Uberschreitet dieser den Schwellen-

wert Akpniwarnung, Wird wieder von einem funktionierenden Sensor ausgegangen und die
Fehlerdetektion zuriickgenommen.

Uberschreitet der Zahler schlieflich den doppelten Schwellwert Akgptwarnung, wird auch
die Warnung wieder zuriickgesetzt. Dabei gibt es eine Verzogerung von Atputwarnung Dis

die Anzeige eines fehlerhaften Sensors zuriickgenommen wird und die Zeit Atgeset, bis die
interne Warnung zuriickgesetzt wird.
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4.4. Auswertung der Testfalle

Die Zusammenfassung der Testfille findet sich in Tabelle 4.2 fiir die Horizontalfliige, in
Tabelle 4.3 fiir die Steigfliige, in Tabelle 4.4 fiir die beschleunigten Horizontalfliige und
in Tabelle 4.5 fiir die Kurvenfliige. Falle, bei denen der Algorithmus fehlerfrei funktio-
niert und einen Fehler detektiert hat, sind mit einem griinen Haken versehen. Félle in
denen eine falsche Detektion stattgefunden hat, sind mit einem roten Kreuz markiert.
Graue Kreuze kennzeichnen Fille, bei denen es keinen geniigend grofien Unterschied in
den Signalen gab um einen Fehler zu detektieren. In den folgenden Abschnitten werden
die Ergebnisse, soweit sie liber die verschiedenen Trimmpunkte identisch sind, anhand
des zweiten Trimmpunktes (T2) bei 4000m Héhe und Ma = 0,30 bei Rauschen und
konstantem Windfeld betrachtet (A2 bis A9).

Der Algorithmus hat in fiinf Féllen die fehlerhafte Detektion eines Fehlers ergeben. Diese
sind im einzelnen der Horizontalflug bei starker Turbulenz an Trimmpunkt 1, der Steig-
flug an allen drei Trimmpunkten bei starker Turbulenz und der Kurvenflug bei starker
Turbulenz an Trimmpunkt 1. Die fiinf Falle sind in den jeweiligen Tabellen mit einem
roten Kreuz markiert und erstrecken sich jeweils iiber alle Félle des Trimmpunktes (C1
bis B9). Sie werden in Abschnitt 4.5 besprochen.
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4. Simulation

Fall

Fehler

Trimmpunkt

T1

Al
B1
C1

kein Fehler

A2
B2
C2

Inertialplattform

A3
B3
C3

pt_)ps

L IENEN PSENEN ESENEN

RSRNRNENENENENENEN IS

NN N NSRS N

A4
B4
C4

Py = const.

A5
B5
C5

ps = const.

A6
B6
C6

o = const.

A7
B7
C7

B = const.

A8
B8
C8

pr & ps = const.

A9
B9
C9

pe & ps & a = const.

X

Tabelle 4.2.: Ergebnis der simulierten Horizontalfliige
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Fall

Fehler

Trimmpunkt

T1

Al
B1
C1

kein Fehler

A2
B2
C2

Inertialplattform

A3
B3
C3

pt_)ps

A4
B4
C4

Py = const.

A5
B5
C5

ps = const.

NN R NN R I NEN EYENENESENEN

NN N NN R NN NN It

NN NN NN NN NN

A6
B6
C6

o = const.

>

x N

>

A7
B7
C7

B = const.

A8
B8
C8

pr & ps = const.

> <A %

x N X

RIS

A9
B9
C9

pe & ps & a = const.

X

x N

X

Tabelle 4.3.: Ergebnis der simulierten Steigfliige
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4. Simulation

Fall

Fehler

Trimmpunkt

T1

Al
B1
C1

kein Fehler

A2
B2
C2

Inertialplattform

A3
B3
C3

pt_)ps

NN N NSRS N

A4
B4
C4

Py = const.

SSENEN ENENEN ENENEN ENENEN

SN AN NENE SN ENE NN s

A5
B5
C5

ps = const.

A6
B6
C6

o = const.

SNENEN

ANENEN

A7
B7
C7

B = const.

A8
B8
C8

pr & ps = const.

A9
B9
C9

pe & ps & a = const.

Tabelle 4.4.: Ergebnis der simulierten beschleunigten Horizontalfliige
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Fall

Fehler

Trimmpunkt

T1

Al
B1
C1

kein Fehler

A2
B2
C2

Inertialplattform

A3
B3
C3

pt_)ps

L IENEN PSENEN ESENEN

AN ENENENENENENTe

NN N NSRS N

A4
B4
C4

Py = const.

A5
B5
C5

ps = const.

A6
B6
C6

o = const.

A7
B7
C7

B = const.

A8
B8
C8

pr & ps = const.

A9
B9
C9

pe & ps & a = const.

X

Tabelle 4.5.: Ergebnis der simulierten Kurvenfliige
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4. Simulation

4.4.1. Fehler in der Inertialplattform

In allen Testfallen wurde der Fehler an der Inertialplattform erkannt. Ein Zeitverlauf der
Detektion fir den Fall A2 im Horizontalflug an Trimmpunkt 2 ist in Abbildung 4.10 zu se-
hen. Im obersten Verlauf sind dabei die interne Warnung (gestrichelt) und Fehlerdetektion
zu sehen. Der zweite und dritte Verlauf zeigen den Vergleich des Héngewinkels bzw. der
Nicklage der simulierten Messung mit den kinematischen Gleichungen. Der letzte Verlauf
zeigt den Vergleich der simuliert gemessenen Nicklage mit der Summe aus Anstell- und
Bahnwinkel, bestimmt aus den Werten der kinematischen Gleichungen (Gleichung 3.15 in
Abschnitt 3.4.1). Ab dem Zeitpunkt ¢ = 120s wurde die Messung der Beschleunigungs-
sensoren mit einer zuféllige Normalverteilung iiberschrieben, um so eine Abweichung der
Simulation mit dem kinematischen Modell zu bewirken. Der Algorithmus erkennt, wie
zu erwarten, die grofe Abweichung sofort und detektiert 8,44 s spéater den Fehler. Wei-
tere Verldufe fiir die anderen drei Manoéver sind im Anhang in Abbildung B.1 bis B.3
dargestellt.

Fehler detektiert - -

Detektion
kinematisches Modell
T

fehlerfrei
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&

—100 |-
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o =
4
KIS
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&
| |

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300
t[s]

>

—— simulierte Messung
— kinematisches Modell

Abbildung 4.10.: Fehler in der Inertialplattform (A2) beim Horizontalflug (T2)
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4.4.2. Abfall des Totaldrucks am Pitotrohr

Der Totalausfall des Pitotrohrs durch Abfall des Totaldrucks p; gegen den statischen Um-
gebungsdruck p, wurde in allen Féllen erkannt. Bei diesem Fehler wurde ab t = 120s
der simuliert gemessene Totaldruck auf p;, = 1,1 - ps gesetzt. Beispielhaft fiir die Falle

Fehler detektiert |- ‘.-
g 5 :
= 0 1
-~ 33 [ 1 i
L O 1
Rolih=t 1
A A :
feblerfrel ——— 7 7>, |, | . . . . ]
DUV Py <
T 76000 | .
g
Z,
3 74000 | |
—
100 k= f
R
wn
E 50l .
2
= LU M
0L \ \ \ \ | \ | \ l

| | | | |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300
t[s]

—— simulierte Messung
— kinematisches Modell

Abbildung 4.11.: Abfall des Totaldruck p; am Pitotrohr (A3) beim Horizontalflug (T2)

ist in Abbildung 4.11 der Verlauf fiir den Horozontalflug (A3) am zweiten Trimmpunkt
dargestellt. Der oberste Verlauf zeigt die Detektion und interne Warnung (gestrichelt),
der zweiten den Verlauf des Totaldrucks als simulierte Messung und zuriickgerechnet aus
den kinematischen Gleichungen (Abschnitt 3.4.4) und der dritte die wahre Fluggeschwin-
digkeit fiir Messung und durch das kinematische Modell simulierte Flugzeughewegung.
Die grole Abweichung im Totaldruck wird wie erwartet sofort vom Algorithmus entdeckt
und fithrt nach 10s zu der Detektion des Fehlers. Weitere Verlaufe fiir die anderen drei
Manover befinden sich im Anhang als Abbildung B.4 bis B.6.
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4. Simulation

4.4.3. Konstanter Totaldruck am Pitotrohr

Der ab t = 120s fehlerhafte konstante Totaldruck am Pitotrohr wurde in den Féllen
bei denen eine Anderung zu erwarten war, also beim Steig- und beschleunigten Hori-
zontalflug, erkannt. Beim einfachen Horizontalflug und Kurvenflug wurde der konstante
Totaldruck auf Grund einer fehlenden Anderung am Zustand nicht detektiert. Auf den
Zeitverlaufen sind jeweils oben die Detektion eines Fehlers des Pitotrohrs und die interne
Warnung (gestrichelt) zu sehen. Der zweite Verlauf zeigt den Totaldruck und der dritte die
wahre Fluggeschwindigkeit, jeweils fiir die simulierte Messung und die, aus den mit den
kinematischen Gleichungen simulierten Flugzeugbewegungen. Bei dem in Abbildung 4.12

Fehler detektiert - .L
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z 74000 |- |
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| | | | | | | | | | | | | |
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T,
8 120} |
n
ol
= 100 b T =
| | | | | | | |

| | | | | |
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t[s]

—— simulierte Messung
— kinematisches Modell

Abbildung 4.12.: Konstanter Totaldruck p; am Pitotrohr (A4) beim Steigflug (T2)

dargestellten Steigflug, benétigt der Algorithmus 24 s bis die Abweichung zwischen dem
konstanten Totaldruck und dem simulierten grof genug ist eine Abweichung festzustel-
len. Nach weiteren 10s detektiert dieser dann den Fehler. Beim Beschleunigungsmanover
(Abbildung 4.13) benétigt der Algorithmus auf Grund der langsameren Abweichung 55 s
um diese festzustellen, dann jedoch auch nur die eingestellte Minimalzeit von 10s zur
Detektion. Beim Horizontalflug ohne Anderung in Abbildung 4.14 ist zu sehen, dass der
Algorithmus den konstanten Wert wie zu erwarten nicht detektiert. Auffallig ist in dieser
Abbildung noch die Anderung im Totaldruck der kinematischen Gleichungen mit der An-
passung der Hohe alle 60s, die fiir dessen Bestimmung notwendig ist. Aulerdem ist die
Anpassung der Zwischenwerte alle 120 s an die Fluggeschwindigkeit, besonders anhand des
Sprungs bei t = 240, zu sehen. In dem gezeigten, gleichbleibenden Flugzustand ist dies
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Abbildung 4.13.: Konstanter Totaldruck p; am Pitotrohr (A4) beim beschleunigten Ho-
rizontalflug (T2)

unkritisch, kann jedoch Probleme bei einem langsam grofiler werdenden Unterschied er-
zeugen, da in solch einem Fall die Anpassung an die falschen Messwerte erfolgen kann. Ein
groferes Zeitintervall als 120s, welches an weitere Bedingungen gekoppelt werden kann,
sollte diese Probleme jedoch vermeiden kénnen. Beim Kurvenflug in Abbildung 4.15 weicht
der Totaldruck zwar wahrend der Kurve ab, der Unterschied ist jedoch zu gering um dar-
aus auf einen Fehler schliefen zu konnen. Die grofite Differenz bei 233 s liegt ungefahr bei
der Haélfte der zugelassenen Abweichung.
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4. Simulation
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Abbildung 4.14.: Konstanter Totaldruck p; am Pitotrohr (A4) beim Horizontalflug (T2)
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Abbildung 4.15.: Konstanter Totaldruck p, am Pitotrohr (A4) beim Kurvenflug (T2)
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4. Simulation

4.4.4. Konstanter statischer Druck

Eine Verstopfung der statischen Sonde, welche durch einen konstanten statischen Druck
ab 120s simuliert wurde, ist durch den Algorithmus nur bei den Steigfliigen detektiert
worden, da andernfalls kein Unterschied in den Vergleichswerten feststellbar war. Bei-
spielhaft fiir diese ist der Verlauf des Hohensignals unten in Abbildung 4.16 dargestellt.
Der obere Verlauf zeigt die interne Warnung und Detektion eines Fehlers durch den Al-
gorithmus. Im dargestellten Fall benotigt der Algorithmus 32s bis die Abweichung grof3
genug ist und 10s zur Detektion des Fehlers. Da bei den anderen drei Manovern die Hohe

o Fehler detektiert - | ;-‘
'U 1
53 |
24 ’ | 1
<] 9 1
A :§ Il
feblerfrel e
5000 -
El
= 4500 |- =
=
4000 | | | / | | | | | | | | |
0 20 40 60 &80 100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300
t[s]
—— simulierte Messung
— kinematisches Modell

Abbildung 4.16.: Konstanter statischer Druck p, der statischen Sonde (A5) beim Steig-
flug (T2)

konstant gehalten wurde, war ein konstanter statischer Druck und damit ein konstantes
Hohensignal nicht detektierbar (Abbildung 4.17, sowie B.7 und B.8 im Anhang). Auffillig
ist in Abbildung 4.17, dass die Hohe jeweils nach oben oder unten beginnt zu driften
und durch die Anpassung auf die Positionsdaten des GPS-Empfingers alle 60s auf den
richtigen Wert zuriickgesetzt wird. Dies liegt an Problemen damit, die Turbulenz aus den
Messsignalen zur Bestimmung der korrekten Anfangswerte fiir die vertikale Geschwindig-
keitskomponente in z-Richtung zu filtern.
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Abbildung 4.17.: Konstanter statischer Druck ps (A5) beim Horizontalflug an (T2)
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4. Simulation

4.4.5. Konstanter Anstellwinkel

Die Vereisung der Anstellwinkel-Windfahne wurde durch einen konstanten Messwert fiir
diesen ab t = 120s simuliert. Dieser Fehler wurde beim Beschleunigungsmanover an den
ersten beiden Trimmpunkten detektiert. Der Zeitverlauf fiir den zweiten Trimmpunkt ist
in Abbildung 4.18 zu sehen, der oberste Verlauf zeigt die interne Warnung und Fehler-
detektion, der zweite den Verlauf der Anstellwinkel. Nach knapp 60 s ist der Unterschied
in beiden Signalen grof§ genug, damit dieser die Schwelle von 1,5° iiberschreitet und 15s
darauf wird der Fehler detektiert. Am dritten Trimmpunkt (Abbildung 4.19) war der
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Abbildung 4.18.: Konstanter Anstellwinkel (A6) beim beschleunigten Horizontalflug
(T2)

Unterschied im Anstellwinkel zu gering um den Fehler zu detektieren. Die Abweichung
betrug maximal 0,9° bei ¢t = 230, was nur etwa 60 % der Schwelle von 1,5° entspricht.

Der Algorithmus versucht, solange keine feststellbare Differenz im Zeitraum lag, alle
120 s die Geschwindigkeiten nach Gleichung 3.6 an die gemessenen anzupassen, um ei-
ne Drift zu vermeiden. Dies ist in Abbildung 4.19 bei ¢ = 240s im dritten und vierten
Verlauf fir die Geschwindigkeitskomponenten vk und wg zu sehen. Diese Anpassung
bewirkt ebenfalls eine Anderung des Anstellwinkels, da dieser aus den entsprechenden
Geschwindigkeiten fiir die kinematischen Gleichungen bestimmt wird (Gleichung 3.13).
Das Problematische an der Anpassung mit fehlerhaften Werten ist, dass sie nun zu der
fehlerhaften Detektion von anderen Fehlern fiihren kann. So wird z.B. der Unterschied
in der vk-Geschwindigkeitskomponente zu der fehlerhaften Detektion eines Fehlers der
Schiebewinkel-Windfahne fithren, wie sich aus dem Verlauf fiir diesen (funfter Verlauf in
Abbildung 4.19) extrapolieren ldsst. Der konstante Anstellwinkel wurde in allen anderen
Testfillen nicht erkannt, da die Abweichung jeweils zu gering ist (Abbildung 4.20), oder
die Zeitspanne nicht fiir eine Detektion ausreicht (Abbildung 4.21).
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Abbildung 4.19.: Konstanter Anstellwinkel (AG) beim beschleunigten Horizontalflug
(T3)
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4. Simulation
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Abbildung 4.20.: Konstanter Anstellwinkel (A6) beim Horizontalflug (T2)
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Abbildung 4.21.: Konstanter Anstellwinkel (A6) beim Kurvenflug (T2)
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4.4.6. Konstanter Schiebewinkel

Der Fehler in der Messung des Schiebewinkels ab ¢ = 120s durch einen Fehler an der
Windfahne konnte in keinem der simulierten Félle erkannt werden. Bei den Horizontal-
und Steigfliige war dies zu erwarten, da dieser sich nicht &ndert (Abbildung B.10 bis B.12).
Fir die simuliert geflogene Kurve ist zum einen der Zeitraum der Abweichung fiir den
Algorithmus zu kurz und zum anderen die gewéhlte Schwelle von 5° zu grof}; da die
auftretende Abweichung maximal 4° betragt und daher, wie in Abbildung 4.22 zu sehen,
auch keine interne Warnung auslost. Das Kriterium fiir den Schiebewinkel sollte daher
auf 1,5° bis 2° verringert werden.
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Abbildung 4.22.: Konstanter Anstellwinkel (A7) beim Kurvenflug (T2)
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4. Simulation

4.4.7. Konstanter Total- und statischer Druck

Fiir den kombinierten Fehler an statischer Sonde und Pitotrohr wurden sowohl der ge-
messene statische Druck p, als auch Totaldruck p; ab ¢ = 120 s konstant gehalten. Auf
Grund des Aufbaus des Bayesschen Netzes und der getrennten Auswertung der Signale zur
Fehlerdetektion, ergeben sich fiir den kombinierten Testfall dieselben Ergebnisse wie bei
den einzelnen Detektionen. Daher wurden beide Einzelfehler nur im Fall des Steigfluges
detektiert, da bei diesem auch beide Fehler jeweils einzeln detektiert wurden. Ein Zeitver-
lauf ist beispielhaft in Abbildung 4.23 zu sehen. Der erste und vierte Verlauf zeigen die
jeweilige Detektion eines Fehlers und die interne Warnung, der zweite Verlauf den Total-
druck, der dritte die wahre Fluggeschwindigkeit und der fiinfte den des Hohensignals. Die
Abweichung im Totaldruck tiberschreitet nach 24 s die Schwelle und wird 10s spéter bei
t = 154 s als Fehler detektiert. Der konstante statische Druck wird ab 32s nach Erzeugung
des Fehlers intern entdeckt und nach weiteren 10s bei t = 162 s detektiert.

Fir die Horizontalfliige, bei denen beide Einzelfehler (Abbildung 4.14 und 4.17) nicht de-
tektiert wurden, wird auch in der Kombination keiner der beiden Fehlern detektiert, wie
in Abbildung B.13 dargestellt ist. Dies ist ebenfalls fiir den Kurvenflug der Fall (Abbil-
dung 4.15 B.8 und B.15). Beim beschleunigten Horizontalflug wird bei der Kombination
(Abbildung B.14) der konstante Totaldruck, wie im einzelnen Fehlerfall (Abbildung 4.13)
detektiert, der konstante statische Druck jedoch nicht (Abbildung B.7).

4.4.8. Konstanter Total-, statischer Druck und Anstellwinkel

Fiir die Kombination der drei Fehler konstanter Totaldruck, konstanter statischer Druck
und konstanter Anstellwinkel ergibt sich, wie im vorherigen Abschnitt bei der Kombinati-
on aus konstantem Total- und statischem Druck, ebenfalls als Ergebnis die Kombination
der Einzelfille. Daher wurden in keinem der Félle alle drei Fehler gleichzeitig detektiert,
sondern immer jeweils die Fehler, die auch in den vorherigen Féllen einzeln detektiert
werden konnten. Die Zeitverldufe sind im Anhang in Abbildung B.16 bis B.19 zu sehen.
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4. Simulation

4.5. Falsch detektierte Fehler (false detection)

Ein Problem, was bei den Féllen mit starker Tubulenz auftritt, ist eine Fehldetektion der
Anstell- und Schiebewinkel. Der falsch detektierte Fehler der Schiebewinkel-Windfahne
tritt in drei der vier vollstandigen Fehldetektionen auf, in dem anderen Fall wird ein
Fehler an der Anstellwinkel-Windfahne detektiert. Das Problem entsteht in diesen Fal-
len durch eine fehlerhafte Bestimmung der Startwerte. Die Signalschwankungen durch
starke Turbulenz hat insbesondere Einfluss auf die Startwerte und der in Relation dazu
kleinen Geschwindigkeiten vk und wg, aus denen die beiden Winkel bestimmt werden
(Gleichung 3.13 und 3.14). Durch den groflen Fehler hinsichtlich der Geschwindigkeit
vk, wird dann auch der berechnete Schiebewinkel verfilscht, was zu der Fehldetektion
beim Horizontalflug und Steigflug am ersten Trimmpunkt, sowie beim Steigflug am drit-
ten Trimmpunkt fithrte (Abbildung 4.24, B.20 und B.21). Fiir den Steigflug am zweiten
Trimmpunkt wurde fehlerhafter Weise ein Versagen der Anstellwinkel-Windfahne detek-
tiert, da die Geschwindigkeitskomponente uk zu sehr vom tatsidchlichen Wert abweicht
(Abbildung B.22).

Diese Probleme traten nicht in allen durchgefiihrten Simulationen mit starker Turbulenz
auf. Da das Verfahren jedoch eine falsche Detektion eines Fehlers ausschliefen soll, stellt
dies ein Problem dar. Eine Erhohung der zur Mittlung genutzten Zeitspanne von 1s auf
2s bis 60s verbesserte diese Startwerte nicht. Die Mittlung als Filter fiir die Turbulenz
scheint nicht ausreichend zu sein und auch eine binomialverteilte Filterung oder die Be-
stimmung des Median wiesen den gleichen Fehler auf. Fiir das Anziehen der Startwerte
der kinematischen Gleichungen bei starker Turbulenz bleibt damit offen, einen geeigneten
Filter zu finden, um diese genau genug bestimmen zu kénnen. Da auflerhalb starker Tur-
bulenz die Mittlung ausreichend war, ware es ebenfalls eine Moglichkeit, die Bildung dieser
Startwerte auf Situationen ohne starke Turbulenz zu verschieben, indem beispielsweise die
Schwankung der Werte iiber die Zeit beobachtet wird.
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Abbildung 4.24.: Falsch detektierter Fehler der Schiebewinkel-Windfahne (C1) beim
Horizontalflug (T1)
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5. Online Umsetzung des Algorithmus und Signalrekonstruktion

5. Online Umsetzung des Algorithmus
und Signalrekonstruktion

Fiir die Online Umsetzung des entworfenen Algorithmus sind einige Unterschiede zu be-
achten. So wurde bisher die gesamte Simulation der Messung im Voraus durchgefiihrt
und dann im Nachhinein die Auswertung der gesamten Messwerte durchgefithrt. Beim
Online Betrieb in einem Flugzeug stehen die Messwerte jeweils nur fiir den verstrichenen
Zeitpunkt zur Verfiigung. Die Simulation muss also schrittweise zu der Messung erfolgen.
Ebenfalls miissen fiir die Integration in ein Verkehrsflugzeug die bisher vernachlassigten
redundanten Sensoren, die in groflen Verkehrsflugzeugen tiblich sind, und deren Kom-
bination mit dem Algorithmus beriicksichtigt werden. Des Weiteren soll in diesem Ab-
schnitt die Moglichkeit der Nutzung von Ersatzsignalen angesprochen werden. Durch die
Simulation der Flugzeugbewegung mit den kinematischen Gleichungen liegen mogliche
Ersatzsignale bereits vor.

5.1. Online Umsetzung

Fiir die Implementierung des Detektionskonzeptes in ein Verkehrsflugzeug sind mehrere
Voraussetzungen zu erfiillen:

e die Messdaten miissen zur Simulation mit dem kinematischen Modell zu jedem Zeit-
punkt synchron zur Verfiigung stehen,

e der programmierte Algorithmus muss auf einem an Bord eingesetzten Computer
lauffiahig sein,

e der Algorithmus muss zu redundanten Sensoren kompatibel sein.

Zur Simulation der Flugzeugbewegung mit dem kinematischen Modell werden die Be-
schleunigungen und damit eine Inertialplattform zu deren Messung benotigt. Zudem sind
Positionsdaten eines GPS-Empfingers, Lagekreisel fiir die Eulerwinkel und die Messdaten
der Pitotrohre, statischen Sonden und Windfahnen (vgl. Abschnitt 3.2) sowie ein Compu-
ter zur Verarbeitung dieser Daten von Noten. Der Algorithmus selber muss nicht in Echt-
zeit laufen, sondern fithrt einen Simulationsschritt immer dann aus, wenn die gemessenen
Daten vorliegen. Das Ergebnis des Simulationsschrittes wird dann mit den Messwerten
der zu iiberpriifenden Sensoren verglichen.

Fiir die Programmierung der numerischen Losung des kinematischen Modells kénnen die
Gleichungen 3.1 bis 3.3 verwendet werden, da diese bereits in der Form eines Systems
gewohnlicher Differentialgleichungen 1. Ordnung ¢, = (t,y,) vorliegen. Fir die ersten
Startwerte konnen die Gleichung 3.4, 3.5 und 3.9 verwendet werden, wobei der Algorith-
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mus eine bestimmte Zeit zur Initialisierung der ersten Werte benotigt. Wahrend des Fluges
konnen dann jeweils die Endwerte des vorherigen Simulationsschrittes genutzt werden.

Um den Algorithmus mit redundanten Systemen kompatibel zu machen sind z.B. folgende
zwei Losungswege denkbar:

1. Bewertung der Signale durch eine Logik, dann Einspeisen des als giiltig bewerteten
Signales in den Algorithmus,

2. oder Erginzung des Bayesschen Netzes um die redundanten Signale.

Letztere umgeht dabei die Problematik von mehrfachen Vereisungen an den Sensoren
und die Problemen, die eine eingesetzte Logik damit haben kann. Diese Losung bietet
sich dabei vor allem fiir die redundante Ausfiithrung von Pitotrohren und statischen Son-
den an. Bei Verwendung eines Prandtlrohres ist zusétzlich darauf zu achten, dass dieses
eine eigene statische Sonde aufweist, welche als unabhéangiger Knoten von der statischen
Sonde zur Hohenmessung ins Bayessche Netz eingefiigt werden muss. Ein beispielhafter
Aufbau des Netzes fiir die doppelte Ausfithrung von Pitotrohr und statischer Sonde ist
in Abbildung 5.1 dargestellt (ohne Darstellung der Windfahnen). Die Darstellung folgt

Dt meas,1 7é Pt kM Dt meas,2 7é Pt xm Hmeas,l 7é HkM Hmeas,Q 7é HkM

@meas #

YeM T QA kM

@meas §£ @kM

(I)meas §£ q)kM

Abbildung 5.1.: Moglichkeit redundante Sensoren zu integrieren

dabei dem in Abbildung 3.8 dargestelltem Aufbau und fithrt die zusétzlichen Sensoren als
einzelne Knoten und die Signale der zu iiberpriifenden Sensoren als dazugehorige Beweise
auf. Dabei missen fiir das kinematische Modell und, falls der Totaldruck der jeweiligen
Pitotrohre aus der Geschwindigkeit zuriickgerechnet wird, die korrekten statischen Driicke
und Dichten benutzt werden.
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5. Online Umsetzung des Algorithmus und Signalrekonstruktion

5.2. Signalrekonstruktion

Durch die Simulation mit dem kinematische Modell stehen Ersatzsignale fiir Flugge-
schwindigkeit, Hohe, Anstellwinkel und Schiebewinkel direkt zur Verfiigung. Die Qualitét
dieser Ersatzsignale héngt dabei von der Qualitiat der Anfangswerte des kinematischen
Modells und der Windschatzung ab. Solange diese Abschétzungen nahe an den tatséchli-
chen Werten liegen, sind die zur Verfiigung stehende Ersatzsignale von guter Qualitéit. Die
Anfangswerte miissen dabei moglichst ohne Stoéreinfluss durch grofie Turbulenz bestimmt
werden.

Im Reiseflug ist eine Ungenauigkeit bei diesen Werten hinnehmbar, da das Flugzeug bei
den iiblichen Mano6vern einen gentigend grofien Abstand zu den kritischen Zustdnden hat
und eine Warnung anhand der Tendenz des Ersatzsignales rechtzeitig angezeigt werden
kann. Fir den Fall einer Landung steht zudem eine recht genaue Windschétzung vom
Flughafen zur Verfiigung, so dass diese das System unterstiitzt.

Beispiele fiir Ersatzgeschwindigkeiten sind in Abbildung 5.2 bei Ausfall des Pitotrohrs und
in Abbildung 5.3 fiir einen konstanten Messwert an der statischen Sonde dargestellt. Fir
die Hohe steht zwar auch durch das kinematische Modell ein Ersatzsignal zur Verfiigung
(Abbildung 5.3), jedoch sollte das Vertrauen gegeniiber den Positionsdaten des GPS hoher
sein, sofern ein Signal zur Verfiigung steht. Das mogliche Ersatzsignal des kinematischen
Modells ist fiir den Anstellwinkel beispielhaft in Abbildung 5.4 dargestellt.

Bei guter Qualitat der Ersatzsignale konnen diese fiir den Zeitraum, der notig ist die
Sensoren zu enteisen, genutzt werden. Sollten die Sensoren iiber einen ldngeren Zeitraum
vereist bleiben, nimmt die Genauigkeit der Ersatzsignale mit der Zeit zwar ab, jedoch
ist es in der Situation besser ein schlechtes Ersatzsignal zur Verfiigung zu haben als gar
keines.

Fehler detektiert - -

Detektion
Pitotrohr
T

fehlerfrei ‘ ‘ ‘ ‘ R
100 =

Vras [m S_l]

| | | | | | | | | | | | | |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300
t[s]

—— simulierte Messung
—— kinematisches Modell

Abbildung 5.2.: Ersatzgeschwindigkeit bei Ausfall des Pitotrohrs (T2)
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Abbildung 5.3.: Ersatzhohe bei Ausfall der statischen Sonde (T2)
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6. Zusammenfassung und Ausblick

6. Zusammenfassung und Ausblick

In dieser Arbeit wurde ein Algorithmus zur Detektion von durch Vereisung degradierten
Sensoren auf Basis eines kinematischen Modells zur Simulation der Flugzeugbewegung
und eines Bayesschen Netzes zur Auswertung dieser entworfen. Der Algorithmus wur-
de erfolgreich in einer Reihe von Simulationen mit einem Modell des ATTAS getestet.
Dazu wurden ein unbeschleunigter und beschleunigter Horizontalflug, ein Steig- und Kur-
venflug als Mandver, Wind und Turbulenz als Umweltbedingungen, sowie verschiedene
Sensorfehler als Testfille genutzt. Die Ergebnisse der Testsimulationen sind:

1. Der entworfene Algorithmus kann von Vereisung betroffene Sensoren an fehlerhaf-
ten Signalen erkennen, solange deren Signale einer Anderung unterliegen miissten
(und nicht auch im fehlerfreien Betrieb konstant sind). Da in einem gleichbleiben-
den Zustand durch ein konstantes Signal keine Gefdhrdung entsteht, ist dies nicht
problematisch.

2. Problematisch fiir den Algorithmus sind Anfangswerte und Werte, um bei lénge-
rem Betrieb eine Drift zu vermeiden. Zum einen lassen sich diese Werte bei starken
Schwankungen durch Turbulenz mit der vorgestellten Methode nur ungeniigend ge-
nau bestimmen, was zu Fehldetektionen fithren kann. Zum anderen darf die Anpas-
sung nicht erfolgen, wenn die Messwerte fehlerhaft sind.

3. Eine Online Umsetzung ist fiir Flugzeuge, die die Voraussetzungen einer Inertial-
plattform und eines Bordcomputers erfiillen, méglich. Durch die Verwendung der
kinematischen Gleichungen bei der Detektion stehen zudem Ersatzsignale fiir die
Rekonstruktion bei Ausfall eines Sensors zur Verfiigung.

6.1. Zusammenfassung

Die Vereisung an externen Sensoren ist ein regelmaflig (etwa 1,3 mal pro Jahr) auftre-
tendes Problem in der Luftfahrt, wie die Recherche zu Vorfillen und Unfallen durch
Sensorvereisung gezeigt hat. Die Vereisungen fiithrt dabei in den meisten Fallen nur zu
Vorféllen, aber auch in Ausnahmen zu Unféllen mit fatalem Ausgang. Von dieser betroffen
sind im einzelnen das Pitotrohr, die statische Sonde, die Anstellwinkel-Windfahne und die
Schiebewinkel-Windfahne. Vereisung der Sensoren ist vor allem dann ein Problem, wenn
es in Kombination mit kritischen Flugzustdnden und der Vereisung anderer Bauteile, wie
den aerodynamischen Flachen, auftritt. Bei der Sensorvereisung sind insbesondere die
Vereisung des Pitotrohrs und der statischen Sonde kritisch, da aus deren Messwerte die
gemessene Fluggeschwindigkeit berechnet wird. Vor allem die Struktur und Aerodynamik
beschranken den nutzbaren Flugbereich sowohl durch eine obere wie auch untere Grenze,
so dass eine korrekt gemessene Fluggeschwindigkeit zum sicheren Fliegen eines Flugzeug
erforderlich ist. Die Vereisung von Anstellwinkel- und Schiebewinkel-Windfahne sind fiir
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ein Verkehrsflugzeug weniger relevant. Jedoch wird der gemessene Anstellwinkel benutzt,
um vor Erreichen der Abrissgrenze eine Stall-Warnung auszultsen. Ein falsch gemessener
Anstellwinkel verhindert somit diese Sicherung und beglunstigt Unfélle.

Als Schutz gegen Vereisungen sind die externen Sensoren mit Heizungen ausgeriistet, wel-
che jedoch manuell aktiviert werden miissen und daher in Ausnahmeféllen vergessen wer-
den. Groflie Verkehrsflugzeuge sind zudem mit redundanten Sensoren, also der mehrfache
Ausfithrung einer Sensorart, ausgeriistet, deren Signale durch eine Logik ausgewertet wer-
den, um fehlerhafte Signale herauszufiltern. Da jedoch auch mehrere Sensoren gleichzeitig
vereisen konnen, sind diese Logiken anféllig fiir Fehlentscheidungen in solchen Féllen.

Die Degradierung von Sensoren durch Vereisung wirkt sich vor allem durch das Blockieren
oder Verstopfen von Offnungen zur Druckmessung und der Behinderung der Bewegung der
Windfahnen zur Bestimmung der aerodynamischen Winkel aus. Der gemeinsame Fehler
an den vier Sensoren, Pitotrohr, statische Sonde, Anstell- und Schiebewinkel-Windfahne,
sind daher vor allem konstante Messwerte. Auf Grund der Bauform einiger Pitotrohre
kann an diesen der gemessene Totaldruck zusétzlich nahe gegen den statischen Druck
abfallen. Zur Modellierung dieser Fehler durch Vereisung in einem Simulationsmodell ist
es notwendig die Messwerte zu verdndern. Anstell- und Schiebewinkel sind in einer Simu-
lation iiblicherweise gegeben und konnen direkt verfilscht werden, Total- und statischer
Druck hingegen miissen im Zweifelsfall zunéchst bestimmt werden. Dabei gilt insbesondere
zu beachten, dass abgeleitete Werte wie die Dichte ebenfalls mit den verfalschten Werten
neu bestimmt werden, um die korrekte Fluggeschwindigkeit auf Basis der verfilschten
Messwerte zu bestimmen.

Als Anforderung an die Detektion sind fiinf Kernpunkte herausgearbeitet worden. Als
erstes muss der Algorithmus in der Lage sein, anhand eines Signales den Sensorfehler zu
detektieren und zu Redundanzen kompatibel sein. Des Weiteren muss dieser robust sein,
ohne Detektion eines korrekten Signales als fehlerhaft und den fehlerhaften Sensor ein-
deutig und so schnell wie moglich detektieren. Aulerdem sollte der Algorithmus moglichst
einfach und versténdlich sein.

Zur Detektion Sensorfehler jeder Art wurden bisher eine grofle Auswahl an Methoden
entwickelt. Jedoch erfordern diese das Wissen und die Anwendung um komplexer Metho-
den, wie Kalman-Filter u.a. Fiir den in dieser Arbeit vorgeschlagenen Algorithmus wird
ein kinematisches Modell verwendet um das Flugzeugverhalten aus den an einer Inerti-
alplattform gemessenen Beschleunigungen und Drehraten zu simulieren. Die Startwerte
fiir das kinematische Modell werden aus der gemessenen wahren Fluggeschwindigkeit und
Anstell- und Schiebewinkel bestimmt. Aus der simulierten Flugzeugbewegung lassen sich
Geschwindigkeiten und Position bestimmen, um so Vergleichssignale zu den zu iiberprii-
fenden Sensoren zu erzeugen. Dazu wird ein Bayessches Netz verwendet, welches fiir jeden
der Sensoren einen Knoten fiir den Fehler an diesen Sensor aufweist. Die Knoten werden
jeweils durch den Vergleich des gemessenen Signales mit dem aus den kinematischen Glei-
chungen beeinflusst. Zu jedem Zeitpunkt wird so eine Fehlerwahrscheinlichkeit gebildet
und iiber die Zeit aufsummiert, um den Zustand des Sensors zu bewerten. Das entworfene
Netz enthélt zu Testzwecken jeweils nur einen Sensor jeder Art. Da die kinematischen
Gleichungen ebenfalls einen Wert fiir die Eulerwinkel ergeben, kann anhand der Lagekrei-
sel die Korrektheit der mit dem kinematischem Modell simulierten Flugzeugbewegung
iiberpriift werden.
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6. Zusammenfassung und Ausblick

Um die Anwendbarkeit zu bewerten wurden Simulationen an drei ausgewahlten Trimm-
punkten aus dem Flugbereich des ATTAS mit vier einfachen Manovern durchgefiihrt.
AuBerdem wurden neben Sensorrauschen und einem konstanten Gegenwind auch Simula-
tionen mit einem Turbulenz-Modell in zwei Stufen durchgefithrt. Wie die Testlaufe zeig-
ten, funktioniert der Algorithmus prinzipiell in allen Fallen und detektiert gentigend grofle
Abweichungen in den Sensorsignalen. Sollten die Messwerte nicht weit genug von den si-
mulierten Werten abweichen, ist kein Fehler feststellbar, die Werte befinden sich jedoch
in der definierten Referenz. Die Testlaufe zeigten jedoch auch einige Punkte, an denen
Probleme entstehen:

e Startwerte des kinematischen Modells,
e das Zeitintervall fiir die Anpassung an die gemessenen Werte,
e eine verléssliche Windschétzung.

Auf Grund einer zeitlichen Mittlung konnten bei Rauschen ausreichend gute Anfangswerte
fiir das kinematische Modell gefunden werden, die den Einfluss eliminierten. Jedoch ist die
simulierte Turbulenz zufélliger, wodurch die Startwerte bei starker Turbulenz vor allem
bei den kleinen Geschwindigkeiten vk und wg von den realen Werten abweichen und es
daher zu Fehldetektionen beim Anstell- und Schiebewinkel kam.

Die Startwerte fiir das kinematische Modell miissen in einem festgelegten Zeitintervall
an die tatsachlichen Werte angepasst werden, um eine Drift durch Integrationsfehler zu
vermeiden. Es kann dadurch zu einer Anpassung an falsche Messwerte kommen, die sich
innerhalb der definierten Referenz befinden. Ob eine Anpassung dieses Zeitintervall not-
wendig ist muss daher in ldngeren Simulationen unter genauerer Abschétzung des Inte-
grationsfehlers tiberprift werden.

Da der Algorithmus einen Sensorfehler als Differenz zwischen Simulation und gemessenen
Werten detektiert ist eine gute Windschatzung, als Fehlerfeinfluss zwischen diesen, eine
grundlegende Voraussetzung zur Vermeidung einer falschen Detektion. Eine anfangliche
Windschétzung lasst sich zwar tiber die Differenz zwischen realer Position und theore-
tischer Position durch Simulation mit dem kinematischen Modell ermitteln, jedoch ist
diese nur verlasslich, solange die Sensoren als fehlerfrei angenommen werden koénnen, da
andernfalls der Sensorfehler in die Windschatzung einflieft. Daher besteht der Bedarf
nach einer moglichst genauen Schétzung des konstanten Windes wahrend des Fluges, um
Sensorfehler durch Vereisung detektieren zu konnen.

Der Algorithmus ist grundsétzlich online lauffiahig, also fiir die Integration in ein grofles
Verkehrsflugzeug anpassbar, wobei die Umsetzung auf eine andere Plattform notwendig
ist. Er setzt eine Inertialplattform, GPS-Empfinger und Bordcomputer, dem die Signale
der Sensoren zur Verfiigung stehen, voraus. Die Simulation der Flugzeughewegung mit
dem kinematischen Modell erfolgen in diesem Fall nach der Bewegung des Flugzeugs, so-
bald die Messdaten zur Verfligung stehen. Durch eine Anpassung des Bayesschen Netzes
auf mehrere Sensoren ist der Algorithmus auch zu Redundanzen kompatibel. Die Ver-
wendung der kinematischen Gleichungen stellt dabei Ersatzsignale fiir degradierte bzw.
ausgefallene Sensoren durch diese schon zur Verfiigung. Diese sind qualitativ vor allem
durch die Integrationsfehler und die Genauigkeit der Windschétzung zeitlich begrenzt.
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6.2. Ausblick

Der wichtigste Punkt, der am Algorithmus verbessert werden muss, ist die Erzeugung der
Startwerte fiir die Simulation der Flugzeugbewegung mit dem kinematischen Modell. Als
Losung sind zwei Optionen denkbar:

e verlegen der Bildung der Startwerte in Flugzustdnde ohne Turbulenz, oder
e Filterung der Turbulenz.

Da die Bildung der Startwerte ohne Turbulenz und mit schwacher Turbulenz gut funktio-
niert hat, wire eine Moglichkeit die Startwerte nur unter solchen Bedingungen zu bilden.
Dazu liefe sich das Verhalten der Messsignale und die Flugzeugbewegung beobachten und
anhand deren Entwicklung festlegen, ob eine Turbulenz vorliegt. Diese Moglichkeit stellt
jedoch nicht sicher, dass die Messwerte innerhalb der Zeitspanne erzeugt werden koénnen,
um eine falsche Detektion durch Integrationsfehler zu vermeiden. Daher ist eine Filterung
der Turbulenz aus den Messsignalen zu bevorzugen. Eine Mittlung reicht als Filter fur
starke Turbulenz nicht aus, ebenso wie der Median oder ein binomialverteilter Filter. Wel-
cher Filter geeignet ist und ob es alternative Methoden gibt die Startwerte zu bestimmen
bleibt damit ein offener Punkt, den es zu untersuchen gilt.

Ein Punkt, der weiter entwickelt werden konnte, ist die Erzeugung der Beweise fiir das
Bayessche Netz. Zum einen bietet sich eine dynamischere Abfrage mit Anpassung der
Schwellenwerte an, um beispielsweise eine Abweichung in kritischen Situationen stren-
ger zu bewerten. So konnte die Schwelle des Anstellwinkel bei Naherung des Messwertes
oder der Simulation an den kritischen Winkel vor Stromungsabriss kleiner gewahlt wer-
den als an normalen Flugzustianden. Zum anderen koénnte eine Fourier-Transformation
und gezielte Filterung des hoheren Frequenzspektrum der Turbulenz den Einfluss dieser
verringern.
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A. Tabellen

A. Tabellen

Datum \ Flugzeugtyp \ Flugabschnitt \ Vereister Sensor \ Ort
Unfille
28.06.2007 | PA-46-500TP Reiseflug Pitot-Sonde St Louis - Buffalo
31.05.2009 A330-203 Reiseflug Pitot-Sonde vor der Kiiste Brasili-
ens
Vorfille
22.02.1999 | Do 328-100 Reiseflug Pitotrohr Mannheim-
Neuostheim
19.05.1999 | Do 328-300 Reiseflug Pitotrohr Deutschland
31.08.2004 | DHC-8-315 Reiseflug Pitotrohr Brisbane - Rockhamp-
ton
09.11.2004 | DHC-8-315 Reiseflug Pitotrohr Williamtown - Brisba-
ne
12.05.2005 B717-200 Reiseflug Pitotrohr Kansas City, MO -
Washington, DC
28.02.2006 B717-200 Reiseflug Pitotrohr 232 km south of Para-
statische Sonde | burdoo, WA
Windfahne
07.09.2006 B717-200 Reiseflug Pitotrohr 241km NNE Perth
Airport
10.12.2006 | DHC-8-402 Reiseflug Pitotrohr 10M  ostlich  von
statische Sonde | Glasgow-Prestwick
24.01.2007 A320 Reiseflug statische Sonde | Niirnberg nach
London-Stansted
15.03.2009 | Jetstar A332 Pitotrohr
21.05.2009 A332 Pitotrohr
23.06.2009 A330-323 Pitotrohr Hong Kong - Tokyo
28.10.2009 A330-202 Reiseflug Pitotrohr 710km siidlich  von
Guam
26.10.2010 CRJ-200 Pitotrohr
17.12.2010 A319-131 Landeanflug | Pitotrohr London Heathrow
09.08.2011 PA-44-180 Reiseflug Pitotrohr Port Macquarie, New
statische Sonde | South Wales
05.05.2012 B767-300 statische Sonde

Tabelle A.1.: Flugun-/Flugvorfélle durch Sensorvereisung
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Abbildung B.1.: Fehler in der Inertialplattform (A2) beim Steigflug (T2)
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Abbildung B.13.: Konstanter Totaltdurck p; und statischer Druck ps (A8) beim Hori-
zontalflug (T2)
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Abbildung B.16.: Konstanter Totaltdurck p;, statischer Druck ps und Anstellwinkel «
(A9) beim Horizontalflug (T2)
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Abbildung B.17.: Konstanter Totaltdurck p;, statischer Druck ps und Anstellwinkel «
(A9) beim Steigflug (T2)
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Abbildung B.18.: Konstanter Totaltdurck p;, statischer Druck ps und Anstellwinkel «
(A9) beim beschleunigten Horizontalflug (T2)
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Abbildung B.19.: Konstanter Totaltdurck p;, statischer Druck ps und Anstellwinkel «
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Abbildung B.20.: Falsch detektierter Fehler der Schiebewinkel-Windfahne (C1) beim
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Abbildung B.21.: Falsch detektierter Fehler der Schiebewinkel-Windfahne (C1) beim
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