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Marchstralle 12, 10587 Berlin, Deutschland

Zusammenfassung
Zur hochprazisen automatischen Steuerung eines Luftarbeitsflugzeugs wird ein automatisches Flugsteue-
rungssystem fur den Motorsegler STEMME S15 im Rahmen des Projekts LAPAZ im nationalen Luftfahrtfor-
schungsprogramm (LUFO 1V) entwickelt. LAPAZ steht fUr Luft-Arbeits-Plattform fir die Allgemeine Zivilluft-
fahrt. Zur Erprobung dieses automatischen Flugsteuerungssystems wurde eine Bodentestanlage in Form
eines Hardware-in-the-Loop (HIL) — Simulators aufgebaut. Mit ihm soll die korrekte Integration des Flug-
steuerungssystems in das Flugzeug (STEMME S15 Prototyp) verifiziert und die korrekte Funktion der Flug-
regelgesetze Uberpruft werden. Die HIL-Simulation ist Teil eines kostengunstigen Entwicklungsprozesses fiir
sicherheitskritische Systeme, welcher im Rahmen des Projekts aufgebaut wird. Der vorliegende Bericht gibt
einen Uberblick iber den Entwicklungsprozess und beschreibt das Konzept, das Funktionsprinzip sowie den
Aufbau des HIL-Simulators. Als Beispiel zur Validierung des Simulators werden Flugversuchs- und Simu-

lationsdaten der ersten automatischen Landung der STEMME S15 miteinander verglichen.
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A/D Analog / Digital
AD Air Data

AFCP  Automatic Flight Control Panel

AFCS Automatic Flight Control System

AHRS Attitude and Heading Reference System

CAS Calibrated Air Speed

CPM  Core Processing Module

EGT Exhaust Gas Temperature

FCL Flight Control Law

FMRA Fachgebiet Flugmechanik, Flugregelung und
Aeroelastizitét (TU Berlin)

GND  Ground

GPS Global Positioning System

ILS Institut fir Luftfahrtsysteme (Universitat Stuttgart)

IOM Input / Output Module

LA Laser Altimeter

MSL Mean Sea Level

RTWEC Real-Time Workshop® Embedded Coder™

s Stall

SEPHIR Simulator for Educational Projects and Highly
Innovative Research

SIMIF  Simulation Interface
TCU Turbo Control Unit

UbP User Datagram Protocol
WOW  Weight on Wheel

1 EINLEITUNG

Ein Flugregelungssystem ist integraler Bestandteil eines
Flugzeugs. Es besteht aus Soft- und Hardware. Seine
Funktionen sind sicherheitskritisch. Da es aulRerdem hoch
komplex ist, unterliegt sein Entwicklungsprozess strengen
Regeln, die in SAE / ARP 4754 [1] beschrieben sind. Die
Gefahr, Fehler bei der Entwicklung zu machen, ist groR.
Der Nachweis der absoluten Fehlerfreiheit eines solchen
hochintegrierten Systems, ob analytisch oder durch ent-
sprechende Tests, ist nahezu unméglich. Ein strukturierter
Systementwicklungsprozess soll gewahrleisten, dass die
Anzahl sicherheitskritischer Entwurfsfehler minimal ist. Mit
groBRem Aufwand werden in einer eigenen ingenieurwis-
senschaftlichen Disziplin, dem Systems Engineering,
Entwicklungsmethoden aufgebaut und optimiert. Ziel ist
die Realisierung eines Produkts, welches dem Kunden-
wunsch entspricht und behdrdlich zugelassen werden
kann. Um den Zulassungsprozess erheblich zu erleich-
tern, gibt es in der Luftfahrt Richtlinien und Standards zur
Systementwicklung. Richtlinien zur Entwicklung von Soft-
ware sind in RTCA / DO-178B [2] beschrieben. Ein wichti-
ges Element des Entwicklungsprozesses ist der Funk-
tionstest. Dieser wird an verschiedenen Prifstdnden von
Teilsystemen bis hin zum Gesamtsystem durchgefiihrt.

Insbesondere fir kleine und mittelstdndige Unternehmen
ist es wichtig, kostenglinstige Entwicklungsmethoden zu
verwenden, um die Ziele Realisierung und Zulassung des
Gesamtsystems zu erreichen. Eine Moglichkeit ist die
geschickte Wahl der Prifstdnde. Hierbei ist darauf zu
achten, dass kosten- und zeiteffizient gearbeitet werden
kann, ohne die Qualitat der Tests zu verringern. Im vorlie-
genden Bericht wird eine Bodentestanlage vorgestellt, die
einen Iron Bird unter Nutzung des Flugzeugprototyps in
Verbindung mit einer HIL-Simulation realisiert.
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2 FORSCHUNGSPROJEKT LAPAZ

Die Abkirzung LAPAZ steht fir Luft-Arbeits-Plattform fiir
die Allgemeine Zivilluftfahrt. Ziel des Forschungsvorha-
bens ist die Entwicklung und Demonstration eines zuver-
lassigen, hoch prazise arbeitenden, automatischen Flug-
steuerungssystems fir Luftarbeitsflugzeuge. Das Flug-
zeug soll in der Lage sein, automatisch starten und lan-
den zu kénnen sowie als stabilisierte Plattform auch bei
turbulenter Atmosphére Messflige durchzufiihren. Als
Einsatzmdglichkeiten sind Geoexploration, Umwelt-, Ka-
tastrophenschutz, Fischerei-, Kisten- und Grenziberwa-
chung zu nennen. Dabei stellt ein Motorsegler mit ca. 1t
Abflugmasse und Nutzlasten von 100-300 kg eine leis-
tungsfahige und gleichzeitig kostengiinstige sowie effi-
ziente Losung dar. Beispielflugzeug ist der Motorsegler
STEMME S15.

LAPAZ ist ein vom Bundesministerium fur Wirtschaft und
Technologie (BMWI) im Rahmen des nationalen Luft-
fahrtforschungsprogramms (LUFO V) geférdertes Tech-
nologieprojekt. An dem Forschungsvorhaben wirken drei
Projektpartner mit, wobei die Aufgabenteilung an die je-
weiligen Kompetenzbereiche angelehnt ist. Das Institut fir
Luftfahrtsysteme (ILS) der Universitat Stuttgart ist fur die
Entwicklung der fehlertoleranten Plattform des Flugsteue-
rungssystems inklusive aller Redundanzmechanismen
zustandig. Das Fachgebiet Flugmechanik, Flugregelung
und Aeroelastizitdt (FMRA) der TU Berlin entwickelt die
Flugregelung, das dafir notwendige flugmechanische
Modell, die Mensch-Maschine-Schnittstelle sowie einen
speziell ausgelegten Entwicklungsprozess fiir eine spate-
re Zulassung des Systems. Die Firma STEMME AG stellt
das Flugzeug und ist fir die Integration von Soft- und
Hardware in die Flugzeugzelle sowie die Durchfiihrung
von HIL-Simulationen und Flugversuchen verantwortlich.

Mit der ersten automatischen Landung des STEMME S15
Prototyps am 22. Méarz 2012 auf dem Flugplatz Neuhar-
denberg wurde ein wichtiger Meilenstein des Projekts
erreicht. Um 17:44 lokaler Zeit setzte das Arbeitsflugzeug
gesteuert durch das automatische Flugsteuerungssystem
prazise und sicher auf der Landebahn 08 auf.

Im Hinblick auf die spatere Zulassung als Arbeitsflugzeug,
wird vom FMRA ein Entwicklungsprozess fir komplexe,
sicherheitskritische Systeme aufgebaut und die Software-
entwicklung daran orientiert. Im folgenden Abschnitt wird
eine kurze Ubersicht zum Entwicklungsprozess gegeben.

21 Entwicklungsprozess

Der Entwicklungsprozess im Projekt LAPAZ erfolgt nach
dem V-Modell (siehe BILD 1). Zu Beginn werden alle
funktionalen und nichtfunktionalen Anforderungen an das
automatische Flugsteuerungssystem in einer Top Level
Spezifikation festgelegt. Diese werden schrittweise (Flug-
zeug — System — Gerdt — Komponente) fop-down bis
zur Hardware- und Software-Anforderung verfeinert. Nach
der Kodierung bzw. Fertigung folgt bottom-up die schritt-
weise Integration und Verifikation. Die Prozessschritte
enden mit Validationstests (der Abnahme durch den Kun-
den). Hierzu muss angemerkt werden, dass das V-Modell
eine ldealisierung darstellt. In der Realitat auftretende
Iterationen werden nicht abgebildet. Fallt z.B. in der Sys-
temintegration ein Fehler auf, dessen Ursache in einer
fehlerhaften Systemrealisierung liegt, so erfolgt von der

Systemspezifikation ausgehend ein erneuter Durchlauf
(Iteration) der Prozessschritte des V-Modells.

Validations -
Tests

Verifikations -
Tests

Flugzeughersteller

Verifik. ; [ Gerate

Geratehersteller

Fertigung und
Kpdierung

BILD 1. Entwicklungsprozess fiir ein Flugregelungs-

system nach dem V-Modell [3]

Im Projekt LAPAZ wird ein inkrementelles Vorgehen ver-
folgt, d.h. es werden nicht alle Funktionen gleichzeitig
erstellt, sondern von einer Grundfunktion ausgehend
schrittweise neue Funktionen ergénzt. Diese werden nach
dem V-Modell entwickelt und im Flugversuch erprobt.
Hierfir muss zu Beginn die Reihenfolge der Erstellung der
Teilfunktionalitaten festgelegt werden. Dies erfolgt einer-
seits durch Betrachtung der Abhangigkeiten der einzelnen
Funktionen, andererseits nach deren Umsetzungsrisiko
bzw. der Wichtigkeit der Funktion fiir das Endprodukt. Der
Vorteil dieses Vorgehens gegenlber der Entwicklung der
gesamten Funktionalitdt in einem Stick, ist das frihe
Erlangen von Erkenntnissen aus dem Flugversuch, die
damit friihzeitig in den Entwicklungsprozess zuriickflie’en
kénnen. Dadurch ist eine schrittweise Verbesserung még-
lich, sodass die bereits existierenden Funktionalitdten
einem Reifeprozess unterliegen. Das inkrementelle Vor-
gehen fuhrt zu einer wachsenden Softwarearchitektur. Um
suboptimale Strukturen zu vermeiden, sollte die grund-
satzliche Architektur von Anfang an vollstandig entwickelt
und festgelegt werden. Eine Restrukturierung (Refacto-
ring) sollte nur im Notfall erfolgen.

Die Entwicklung der Flugregelgesetze (FCL — Flight
Control Laws) erfolgt modellbasiert mit Hilfe von Simulink®
und Stateflow® die zum Softwarepaket MATLAB® geho-
ren. Der Quellcode der FCL wird durch den Einsatz des
Real-Time Workshop® Embedded Coder™ (RTWEC —
Grundprodukt und Erweiterung zur Codegenerierung
unter MATLAB) erzeugt. Durch Kompilierung entsteht eine
lauffédhige Applikation, die auf dem Zielsystem integriert
wird. Die Integrationsarbeiten erfolgen stufenweise vom
Teil- zum Gesamtsystem.

Der gesamte Integrationsprozess wird von Verifikations-
und Validationstests begleitet, die sowohl die Funktionali-
tat entsprechend der Spezifikationen (Verifikation) als
auch die Erfullung der Anforderungen (Validation) nach-
weisen sollen. Die ersten Tests erfolgen bereits auf Mo-
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dellebene mit Hilfe einer PC-Simulation sowie einer soge-
nannten Software-in-the-Loop (SIL) — Simulation®. Nach
der Codegenerierung mittels RTWEC und der Kompilie-
rung, muss nachgewiesen werden, dass das Modell sich
genauso verhalt wie der erzeugte Quellcode und die Ap-
plikation auf dem Zielsystem. Durch dieses Vorgehen
bleiben die Tests auf Modellebene giiltig. Der Nachweis
erfolgt durch den Vergleich von Testvektoren. Diese wer-
den in der Modellsimulation erzeugt und als Eingangspa-
rameter fur einen sog. Hostsimulator sowie einen Prif-
stand des Zielsystems beim Projektpartner ILS genutzt.
Die Ausgangsparameter werden anschlieend verglichen,
um die Ubereinstimmung nachzuweisen.

Die HIL-Simulation ist ein weiterer wichtiger Bestandteil
des Entwicklungsprozesses. Dieser Verifikationsschritt ist
insbesondere deshalb wichtig, da nicht alle Anforderun-
gen auf Modellebene getestet werden kdnnen. Hinzu
kommt, dass das Testen der Software auf dem Zielsystem
eine grundlegende Forderung der Richtlinie RTCA / DO-
178B [2] darstellt. Dabei wird eine validierte und reprasen-
tative Testumgebung gefordert. In Kapitel 6.4.1 Test Envi-
ronment wird dies wie folgt beschrieben:

LAn excellent test environment includes the software
loaded into the target computer and tested in a high fidel-
ity simulation of the target computer environment.” [2]

In Abschnitt 3 werden das Konzept, der Aufbau und die
Funktionsweise des HIL-Simulators beschrieben. Mit
diesem kdnnen folgende Eigenschaften fir die untersuch-
ten Pfade geprift werden:

1) Integrationsfahigkeit der Applikation (FCL) in die
gesamte Softwarearchitektur (Kapitel 6.4.3 b, Soft-
ware Integration Testing, [2])

2) Kompatibilitdt der Software mit der Hardware (Kapitel
6.4.3 a, Hardware/Software Integration Testing, [2])

3) Erfullung der funktionalen Anforderungen an die FCL-
Software

4) Mensch-Maschine-Interaktion

Fur die Entwicklung der Regelgesetze und die anschlie-
Renden Tests (PC-, SIL- und HIL-Simulation) wird ein
hoch genaues flugmechanisches Simulationsmodell der
STEMME S15 verwendet. Dieses wird in Abschnitt 3.4
naher beschrieben.

2.2 STEMME $15 Prototyp

Das Luftarbeitsflugzeug S15 ist eine Variante des Motor-
seglers S6 (siehe BILD 2) der STEMME AG, welcher fur
kommerzielle Anwendungen konzipiert ist und nach EASA
CS-23 [4] zugelassen werden soll. Er hat eine Spannweite
von 18 m und eine maximale Abflugmasse von ca. 1t. Im
Projekt LAPAZ wurde der Prototyp der S15 um die fir die
Flugregelung nétige Sensorik, Aktuatorik sowie Soft- und
Hardware erweitert. Die Antriebseinheit der S15 besteht
aus einem turbogeladenen Viertaktmotor BOMBARDIER-
ROTAX 914 S, einem Untersetzungsgetriebe und einem
Propeller mit variabler Blattstellung. Als Kommandogré-
Ren werden Propellerdrehzahl und Drosselklappenstel-
lung vorgegeben. Die tatséchliche Motordrehzahl sowie
der Einstellwinkel der Propellerblatter werden geregelt.
Die Steuerung der Flugzeugbewegung um die drei kérper-
festen Achsen erfolgt konventionell mittels Héhen-, Sei-

! Echtzeitsimulation im Forschungssimulator SEPHIR (Simulator
for Educational Projects and Highly Innovative Research)

ten- und Querruder. Als Querruder dienen die beiden
aduRBeren der drei Hinterkantenklappen der jeweiligen
Fligelhélfte. Alle drei haben die Funktion der
Wélbklappen. Zusétzlich verfugt die S15 Gber aerodyna-
mische Bremsklappen. Die Trimmung erfolgt Gber einen
stationdren Hohenruderausschlag. Zur Entlastung des
Piloten wird der Steuerknippel mit Hilfe einer Feder und
einer aktuatorgesteuerten Vorspannung kraftfrei gehalten.
Die Bugradsteuerung ist in  Abh&ngigkeit des
Einfederweges mit dem Seitenruder gekoppelt.
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BILD 2. STEMME S6

Im Folgenden wird ein kurzer Uberblick zur Plattform des
automatischen Flugsteuerungssystems (AFCS — Automa-
tic Flight Control System) gegeben. Eine ausfiihrliche
Beschreibung ist [5], [6] und [7] zu entnehmen. Details zur
Reglerentwicklung sind in [8] angefihrt. BILD 3 zeigt das
AFCS schematisch.
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Attitude and Heading Reference System (Tragheitsplattform)
CPM  Core Processing Module (Duplexrechner)
EGT  Exhaust Gas Temperature (Abgastemperatursensor)
GPS  Global Positioning System (Navigationssystem)
IOM Input / Output Module (Duplexrechner)
LA Laser Altimeter (Laserhhenmesser)
Steuergerat zur Drehzahlregelung des Propellers

TCU  Turbo Control Unit (elektronischer Ladedruckregler)
Weight on Wheel (Bodenkontaktsensor)

Ubersicht zum automatischen Flugsteuerungs-
system AFCS

Warnton-
generierung

|

BILD 3.

Das AFCS ist ein sicherheitskritisches System. Durch die
Anwendung spezieller Redundanzmechanismen ist die
Plattform fehlertolerant. Der modulare Aufbau sowie die
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Skalierbarkeit ermdglichen eine leichte Anpassung an
neue Aufgabengebiete. Basiskomponenten der Plattform
sind die Module CPM (Core Processing Module) und IOM
(Input / Output Module). Es handelt sich dabei um Duplex-
rechner mit grundsatzlich gleichem Aufbau. CPM und IOM
bilden gemeinsam eine Rechnereinheit. Das gesamte
Flugsteuerungssystem verfiigt Giber zwei dieser Einheiten,
was eine Duo-Duplex-Architektur ergibt. CPM und IOM
verfligen jeweils Uber zwei gleichartige Systemseiten die
sich gegenseitig Uberwachen und ein striktes Fail-
Passive-Verhalten haben. Auf dem CPM sind die Flugre-
gelgesetze implementiert. Aufgabe des IOM ist die Kopp-
lung der Plattform an die Auflenwelt, d.h. an Sensoren,
Aktuatoren, Anzeigen und Bedienung. Dabei ist gewahr-
leistet, dass jedem CPM stets alle Sensoren und Stell-
glieder zur Verfigung stehen. Als Eingangsgrofien bend-
tigt die Flugregelung Informationen tber Lage und Posi-
tion sowie Uber Flug- und Betriebszustand der S15. Die
entsprechenden Daten werden mit Hilfe verschiedener
Sensoren ermittelt. Die redundante Auslegung erfillt die
Anforderungen an ein sicherheitskritisches System. Die
Lage, die Position und der aerodynamische Flugzustand
werden mit folgenden Sensoren erfasst:

» drei Tragheitsplattformen (AHRS - Attitude and
Heading Reference System),
» ein Navigationssystem (GPS — Global Positioning

System),
»  zwei Luftdatensysteme (AD — Air Data) und
» zwei Laserhbhenmesser (LA — Laser Altimeter).

Jedes Fahrwerksbein verfigt Uber einen Bodenkontakt-
sensor (WOW — Weight on Wheel). Der Einfederweg
signalisiert, ob sich das Flugzeug am Boden befindet.
Daten zum Betriebszustand des Motors liefern der elek-
tronische Ladedruckregler (TCU — Turbo Control Unit) als
Bestandteil des ROTAX Motors sowie der Abgastempera-
tursensor (EGT — Exhaust Gas Temperature). Der Lade-
druckregler Ubermittelt Motordrehzahl und Drosselklap-
penstellung. Die Ausschldge der Steuerorgane werden
Uber die Aktuatorstellungen approximiert und auf die
Reglereingadnge zuriickgefihrt. Als Stellglieder dienen
elektromechanische Aktuatoren, die in das vorhandene
Gesténge eingreifen. Die Trimmung erfolgt mit Hilfe des
bestehenden Aktuators der manuellen Steuerung. Die
Drosselklappenstellung wird Uber einen Aktuator kom-
mandiert, der am Leistungshebel der S15 angreift. Insge-
samt sind 11 Aktuatoren eingebaut. Quer-, Seiten- und
Héhenruder sowie die Wdélbklappen sind jeweils Uber zwei
redundante  Aktuatoren  unabhangig  voneinander
ansteuerbar. Das Drehzahlkommando wird Gber das vor-
handene Steuergerat (P-120-U) vorgegeben. Die
Reglerbedieneinheit (AFCP — Automatic Flight Control
Panel) als Mensch-Maschine-Schnittstelle wurde speziell
fur den S15 Prototyp entwickelt.

3 HARDWARE-IN-THE-LOOP - SIMULATOR

Aus der Definition des Entwicklungsprozesses ergeben
sich Anforderungen an den HIL-Simulator. Der Ersatz
eines Iron Birds durch den Prototyp der STEMME S15 in
der HIL-Simulation erflllt dabei nicht nur Forderungen
nach Zeit- und Kosteneffizienz, er minimiert daruber hin-
aus auch mdgliche Fehlerquellen. Im folgenden Unterka-
pitel werden Anwendungsmdglichkeiten des HIL-
Simulators vorgestellt. Anhand dieser wird ein Anforde-
rungskatalog entwickelt, welcher die Basis fur den Kon-
zeptentwurf darstellt.

3.1 Konzeptentwurf

Der HIL-Simulator dient vorrangig der Funktionsprifung
von Hard- und Software des Flugsteuerungssystems am
Boden. Die korrekte Funktion der Flugregelgesetze im
integrierten Zustand soll damit verifiziert werden. Zusatz-
lich gibt es weitere Anwendungen. Der Testpilot kann das
geplante Flugversuchsprogramm vorher hinsichtlich der
Durchfiihrbarkeit untersuchen. Das Simulieren von Notsi-
tuationen schafft die Méglichkeit, Prozeduren zur Uber-
nahme der manuellen Steuerung durch den Piloten zu
testen, zu trainieren und deren Sicherheit nachzuweisen.
Anhand aufgezeichneter Daten kdnnen bereits absolvierte
Flugversuche nachgestellt und analysiert werden. Die
Reproduzierbarkeit von Versuchen ermdglicht den Ver-
gleich verschiedener Reglerversionen. Des Weiteren
kann der HIL-Simulator zur Demonstration des automa-
tischen Flugsteuerungssystems z.B. auf Messen oder vor
dem Kunden dienen.

Aus diesen Anwendungsmdglichkeiten leitet sich der
folgende Anforderungskatalog ab:

« Einbeziehung mdglichst aller realen Systemkompo-
nenten des Flugsteuerungssystems,

*  Erzeugen notwendiger Sensor- und Motordaten am
Boden durch Echtzeitsimulation,

» Erfassen der Gesamtibertragungsfunktion der Ru-
deransteuerung durch Messen der Stellglied-
ausschlagwinkel,

+  Ubertragen und Aufbereiten der StellgréRen als Ein-
gang der S15-Simulation,

«  Aufbereiten und Ubertragen der simulierten Sensor-
daten an das Flugsteuerungssystem,

*  Mobilitét der Testanlage fir den Transport,

* Robustheit der Testanlage fur den Einsatz am unge-
schiitzten Teststandort,

*  Sicht- und Instrumentendarstellung Uber Projektor
und TFT-Bildschirme.

Der Anforderungskatalog ist Basis fiir den Konzeptentwurf
der Bodentestanlage beziglich Aufbau und Funktions-
prinzip. BILD 4 zeigt eine schematische Darstellung des
HIL-Simulators. Dieser besteht aus dem Flugzeug
(STEMME S15 Prototyp) und einer Simulationseinheit.

BILD 4. Konzept zum Aufbau des HIL-Simulators

Die Simulationseinheit ist mobil und robust ausgelegt. Die
gesamte Hardware ist in zwei fahrbare Transportkoffer
integriert und kann temporar mit der S15 verbunden wer-
den. Der Arbeitsplatz des Versuchspiloten befindet sich
im Cockpit. Von dort aus steuert er den Autopiloten tber
das AFCP im Frontpanel. Auch der manuelle Flug tber
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die Steuerorgane der S15 ist mdglich. Zur Orientierung
dient dem Piloten die Sichtdarstellung tber den Projektor.

3.2  Funktionsprinzip

Die grundséatzliche Aufgabe des HIL-Simulators besteht
darin, den STEMME S15 Prototyp inklusive des gesamten
Flugsteuerungssystems am Boden betreiben zu koénnen.
Im Folgenden wird das Funktionsprinzip des Simulators
beschrieben. BILD 5 zeigt eine grafische Ubersicht dazu.

Dr 1stellung:

Drehzahlkommando-

Bremsklappen:
Hinterkantenklappen—

Simulationseinheit

Sensor- | _ [ Flugzeugmodell |
modell STEMME S15 1

LMotordrehzah—{—————1

AD  Air Data (Luftdatensystem)
AHRS  Attitude and Heading Reference System (Tragheitsplattform)
EGT  Exhaust Gas Temperatur (Abgastemperatursensor)
GPS  Global Positioning System (Navigationssystem)
LA Laser Altimeter (Laserhéhenmesser)
P-120-U Steuergerat zur Drehzahlregelung des Propellers
TCU  Turbo Control Unit (elektronischer Ladedruckregler)
WOW  Weight on Wheel (Bodenkontaktsensor)

BILD 5. Funktionsprinzip des HIL-Simulators

Aufgrund der fehlenden Flugzeugbewegung ist die ge-
samte Sensorik des Flugsteuerungssystems auller Be-
trieb. Dies betrifft:

die Luftdatensysteme (AD),

die Tragheitsplattformen (AHRS),
das Navigationssystem (GPS),

die Laser-H6henmesser (LA) und
die Bodenkontaktsensoren (WOW).

Des Weiteren kommt der Betrieb des Motors aus sicher-
heitstechnischen sowie aus &6kologischen und &kono-
mischen Grinden nicht in Frage. AuBerdem wére eine
realistische Funktion der Antriebseinheit aufgrund der
fehlenden Anstrémung nicht gewahrleistet.

e o o o o

Sensor- und Motordaten dienen der Flugregelung als
Eingangsgréflen. Um den korrekten Betrieb der Flug-
steuerung zu gewahrleisten, missen die Messwerte in
einer Flugsimulation erzeugt werden. Dies geschieht in
der Simulationseinheit. Die Simulation beinhaltet ein
nichtlineares Flugzeugmodell der STEMME S15. In die-
sem ist auch die Antriebseinheit modelliert. Als Aus-
gangsgréfRen stehen die aktuelle Drehzahl sowie die
Abgastemperatur des Motors zur Verfigung. Das flugme-
chanische Modell der S15 besteht aus einer sechs Frei-
heitsgradsimulation des starren Flugzeugs, die um die fir
die Reglererprobung wichtigen elastischen Freiheitsgrade
erweitert wurde. Auflerdem enthélt die Simulation ein
Sensormodell. Dieses teilt sich in ein Dynamikmodell
(Totzeiten usw.) und ein Fehlermodell (Rauschen, Bias,
Drift usw.) auf. Die simulierten Sensor- und Motordaten
werden den Flugsteuerungsrechnern als Eingangsgréf3en
Ubermittelt.

Die Flugsimulation benétigt als Eingang die Informationen
der Steuerorgane. Die Ausschlagwinkel der Stellflachen
werden mit Hilfe von Potentiometern gemessen. Somit
entfallt die Modellierung der Gesamtubertragungsfunktion
der Ruderansteuerung (Aktuatorik, Gestangekinematik
usw.) in der Simulation?. Die Antriebseinheit benétigt als
EingangsgroRen die Drosselklappenstellung und das Pro-
peller-Drehzahlkommando. Die Stellung der Drosselklap-
pe liefert die TCU durch interne Messung mit Hilfe eines
Potentiometers. Uber das Steuergerét zur Drehzahlrege-
lung des Propellers (P-120-U) wird das Drehzahlkom-
mando vorgegeben.

3.3 Aufbau

Der HIL-Simulator hat einen &hnlichen Aufbau wie der
vom FMRA betriebene Forschungssimulator SEPHIR. Es
wird auf Hardware-Komponenten zurlickgegriffen, die sich
in der Praxis bewéhrt haben. Dies bietet zusétzlich den
Vorteil, dass bestehende Software-Module durch minima-
len Programmieraufwand fur den  HIL-Simulator
adaptierbar sind. Die Simulatoren sind modular und Uber-
wiegend aus Standard-Einzelkomponenten aufgebaut.
Gegeniiber einem Gesamtsystem ist mit geringeren Be-
schaffungs- und Wartungskosten zu rechnen. Des Weite-
ren ist das System flexibel erweiterbar.

BILD 6 zeigt die wichtigsten Hardware-Komponenten der
Simulationseinheit und deren Interaktion.

Simulationsschnittstelle (SIMIF)
PCI — Expansion System

— T
- RS-232
- CAN

/‘

STEMME S15 Prototyp

—l_

Uberwachungsrechner - -

- Simulationsrechner

5 . o UDP: = f UDP:

DVI DVI :

A LA UDP  (Steuerungsrechner UubDP
28° y |
A

- -

BILD 6. Ubersicht zu den Hardware-Komponenten

Auf dem Simulationsrechner wird der eigentliche Simula-
tionsprozess ausgefiihrt. Zur Verfigung steht ein Hoch-
leistungsrechner auf dem ein UNIX-Betriebssystem instal-
liert ist. Dieses wurde um Echtzeitfunktionalitdten erwei-
tert und dahingehend optimiert, zeitkritische Anwendun-
gen auszufiihren. Die Simulation ist mit 125 Hz getaktet.

Die Simulationsschnittstelle (SIMIF — Simulation Interface)
ermdglicht den Datentransfer zwischen der S15 und dem
Simulationsrechner. Sie besteht aus einem konventio-
nellen PC und einem PCI-Expansion-System zur Er-
weiterung der Steckkartenkapazitat. Die Schnittstellenkar-
ten umfassen die Ubertragungsstandards ARINC 429,
RS-232 und CAN und ermdéglichen die Analog / Digital
(A/D) Wandlung. Die Ausgdnge der Karten sind Uber

2 Die Wirkung der Luftkrafte auf Gesténge und Aktuatoren wird
nicht simuliert. Dazu wére eine aufwandige Kraftsimulation an
allen Stellflachen erforderlich.
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einen Kabelbaum mit den entsprechenden Komponenten
des Flugsteuerungssystems der S15 verbunden. Der
Prozessablauf des Datentransfers erfolgt durch folgende
Schritte in der aufgefihrten Reihenfolge:

»  Daten vom S15 Prototyp empfangen,

. Daten via UDP an die Simulation senden,

»  Daten via UDP von der Simulation empfangen und
« Daten an den S15 Prototyp senden.

Diese vier Schritte bilden einen Prozesstakt. Das Pro-
gramm wird ebenfalls mit einer Frequenz von 125 Hz
ausgefihrt. Auf entstehende Latenzzeiten durch Phasen-
verschiebungen zum Simulationsprozess wird in Abschnitt
4.1 eingegangen.

Die gesamte Kommunikation zwischen den einzelnen
Rechnern der Simulationseinheit findet per UDP (User
Datagram Protocol) statt. Die Steuerung der Simulation
erfolgt mit Hilfe eines Notebooks. Dabei sind verschiede-
ne Simulationsparameter in Echtzeit veranderbar. Die
Informationen Uber Position und Bewegung des Flug-
zeugs werden vom Sichtrechner verarbeitet und mit Hilfe
eines Projektors dargestellt. Die entsprechende Software
(PHILOSIM) stammt von der Firma PHILOTECH. Die
Anzeige einzelner Instrumente und einer Flugzeug-
Auflenansicht wird mit Hilfe eines separaten Rechners
(Uberwachungsrechner) generiert und auf den TFT-
Monitoren abgebildet.

BILD 7 zeigt den HIL-Simulator an der STEMME S15
wahrend der Funktionspriifung des automatischen Flug-
steuerungssystems.

BILD 7.

Betrieb des HIL-Simulators an der S15

3.4 Simulationsumgebung

In der ersten Phase des Projekts LAPAZ wurde in zahlrei-
chen Messfligen das Verhalten der S15 identifiziert. Mit
Hilfe der gewonnen Daten wurde ein flugmechanisches
Modell entwickelt, welches in MATLAB und Simulink um-
gesetzt ist (siehe [9]). Teile dieses Modells sind Basis fir
die HIL-Simulation. Folgende Effekte werden im Gesamt-
modell simuliert:

1) Flugmechanik in sechs Freiheitsgraden gekoppelt mit
aeroelastischen Freiheitsgraden,
2) 2-Punkt Aerodynamik mit Stall,

3) Antriebseinheit,

4) Elastischer Mast mit Anstellwinkelfahne,
5) Bodeneffekt,

6) Fahrwerk,

7) Gelédnde,

8) Position in WGS84 Koordinaten,

9) Turbulenz,

10) ISA Atmosphare,

11) Sensorik,

12) Aktuatorik + Steuergestdnge und

13) AFCS-Mechanismen (Konsolidierung, Degradation).

Fir die HIL-Simulation werden lediglich die Effekte 1) bis
11) benétigt, da die anderen Effekte durch das Flugzeug
und den Regler direkt erzeugt werden.

Die Einbindung des Simulationsmodells in den HIL-
Simulator erfolgt mit Hilfe eines Rahmenmodells sowie
einer Echtzeit-Simulationsumgebung. Die Architektur des
entstehenden Programms ist in BILD 8 dargestellt.

@

Echtzeit-Simulationsumgebung
Quellcode erzeugt durch Real-Time Workshop® Embedded Coder
SIMULINK®- Rahmenmodell D
Startwerte | (Simulationsmodell | Daten |
aus STEMME S15 zuordnen
Textdatei und auf-
| einlesen | | zeichnen |
" Daten via | [ Daten |
UDP zuordnen
empfangen — und via
und UDP
. zuordnen | | senden )
Echtzeit-Simulationsschleife

@

Architektur der Simulationsumgebung

BILD 8.

Das Simulink-Rahmenmodell beinhaltet Komponenten fiir
den Datentransfer zwischen der Simulation und den
einzelnen Rechnern der Simulationseinheit. Entsprechen-
de UDP-Schnittstellen sind fur die Ubertragung der Da-
tenpakete zusténdig. Dazu wurden eigene S-Funktion-
Blécke in der Programmiersprache C erstellt. Die emp-
fangenen Daten werden aufbereitet und den Eingdngen
des Simulationsmodells zugeordnet. Notwendige Start-
werte der Simulation liest eine entsprechende Funktion
aus einer Text-Datei ein. Die Modellausgénge sind vor
dem Senden ebenfalls aufzubereiten und zu ordnen.
Dabei werden die Daten fir das jeweilige Ubertragungs-
protokoll der einzelnen Sensoren vorbereitet (z.B. ARINC
429). Das Rahmenmodell verfiigt Gber einen Block zur
Datenaufzeichnung in eine externe Datei. Dabei kann der
Benutzer Uber Beginn und Dauer der Aufzeichnung ent-
scheiden. Die Daten werden binar gespeichert.

Rahmen- und Simulationsmodell werden mit einer Simula-
tionsschrittweite von 8 ms berechnet, dies ergibt eine
Taktfrequenz von 125 Hz. Sie sind allerdings als Simulink-
Modell zun&chst nicht echtzeitféahig. Im Allgemeinen |&uft
die Simulation in Abhéngigkeit der Rechnerleistung
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schneller oder langsamer als Echtzeit ab. Bezuglich einer
Echtzeit-Simulationsumgebung gilt es, die Simulation zu
beschleunigen. Ein geeignetes Werkzeug stellt auch hier
der RTWEC dar. Er erzeugt C Quellcode aus Simulink-
Diagrammen. Hauptaugenmerk liegt dabei auf der Simu-
lationsbeschleunigung. Der von RTWEC generierte Quell-
code ist fur die Echtzeitanwendung zu erweitern. Den
Rahmen liefert die Code-Datei ert main.c, die vom
RTWEC als Vorlage zur Verfigung gestellt wird. Der
gesamte Simulationsprozess wird darin gesteuert. Inner-
halb der Hauptfunktion main () wird das Gesamtmodell
mit Hilfe von POSIX-Programmierschnittstellen [10] durch
die Echtzeit-Uhr des Simulationsrechners getaktet.

4 VALIDIERUNG

Die Gultigkeit der HIL-Simulation ist nachgewiesen wenn
gezeigt werden kann, dass sie zu jeder Zeit das Verhalten
des S15 Prototyps abbildet. Verschiedene Untersuchun-
gen wurden in diesem Zusammenhang durchgefuhrt. Die
Validierung des Simulationsmodells der S15 erfolgte im
Rahmen der Identifizierung (siehe [9]). Ein Teil der durch-
gefihrten Messflige wurde zur Modellbildung und der
andere Teil zur Verifizierung des flugmechanischen Ver-
haltens verwendet. Wahrend der Integrationsphase des
HIL-Simulators am Flugzeug wurden die simulierten Sen-
sorsignale beziiglich des Ubertragungsprotokolls analy-
siert. Zusatzlich findet automatisch eine Validierung durch
das plattformseitige Monitoring des AFCS statt. Eine
Plausibilitatsprifung der erzeugten Sensorwerte erfolgte
anhand aufgezeichneter Daten. Auf die Untersuchung der
zeitlichen Verzégerungen durch die HIL-Simulation sowie
dem Vergleich von Flugversuch und Simulation wird in
den néchsten beiden Abschnitten eingegangen.

41 Latenzzeiten der Simulationseinheit

Die HIL-Simulation kann grob in drei Hauptprozesse un-
terteilt werden:

1) Automatische Flugsteuerung,
2) Datentransfer und
3) S15-Simulation.

Prozess 1) umfasst die komplexen Flugsteuerungsmecha-
nismen des AFCS von der Verarbeitung der Sensordaten
Uber die Regelung und die Kommandogenerierung bis hin
zur Messung der Stellgliedpositionen. Prozess 1) erfolgt
auf dem STEMME S15 Prototyp, Prozesse 2) und 3) auf
der Simulationseinheit. Neben den Hauptprozessen fin-
den weitere Arbeitsschritte im Rahmen der Datenverarbei-
tung statt. Im Einzelnen betrifft dies:

« Datenverarbeitung durch Schnittstellenkarten (z.B.
A/D-Wandlung),

* Datenlbertragung zwischen PCI-Expansion-System
und SIMIF-Rechner via PCI,

»  Datenlbertragung zwischen SIMIF- und Simulations-
rechner via UDP.

Diese Prozesse laufen im Bereich von Nanosekunden ab
und werden in der weiteren Betrachtung vernachlassigt.

In BILD 9 ist der zeitliche Verzug durch die Generierung
der Sensordaten® graphisch dargestellt. Das Diagramm

3 Die simulierten Totzeiten sowie die Updateraten der Sensoren
sind nicht berlcksichtigt.

bildet alle drei Hauptprozesse ab, wobei die Taktung von
Prozess 1) nicht aufgeschlisselt ist. Die Dauer zwischen
Empfang der Reglerkommandos und Generieren der
neuen Sensorwerte wird als Latenzzeit definiert. Die Pro-
zesse 2) und 3) laufen auf unterschiedlichen Rechnern
(SIMIF- und Simulationsrechner). Die Wahl der gleichen
Taktfrequenz (125 Hz) fiihrt zu einem isochronen* Pro-
zessablauf. In Abhangigkeit der Phasenverschiebung
ergeben sich unterschiedliche Latenzzeiten. Im glnstigen
Fall a) betragt die Latenzzeit mindestens 8 ms (oberes
Diagramm). Die Phasenverschiebung im ungiinstigen Fall
b) ergibt eine Latenzzeit von maximal 17 ms (unteres
Diagramm). Die Updateraten der wichtigsten Sensoren
liegen bei maximal 50 Hz (20 ms Abtastrate). Somit befin-
den sich die Latenzzeiten im Toleranzbereich.

a) Gunstiger Fall

1) |=——mind. 8 ms Latenzzeit——
2) TI warten % warten %TI
3) rechnen I warten L rechnen I warten L
U R | -
5 10 15
Zeit [ms]
b) Ungunstiger Fall
1) max. 17 ms Latenzzeit
2) HI warten %TI warten %T
3) i rechnen I warten i rechnen I warten i
I . . . . | . . . . I . .
5 10 15
Zeit [ms]
% H Eingang ﬂ H Ausgang HH Prozesstakt

1) Automatische Flugsteuerung (STEMME S15 Prototyp)
2) Datentransfer (SIMIF-Rechner)
3) S15-Simulation (Simulationsrechner)

BILD 9.

Latenzzeiten der Simulationsschnittstelle in
Abhéngigkeit der Phasenverschiebung

4.2 Vergleich HIL-Simulation und Flugversuch

In diesem Abschnitt werden Ergebnisse aus HIL-
Simulation und Flugversuch anhand aufgezeichneter
Daten verglichen. Dabei ist das Hauptaugenmerk auf das
Regelverhalten des automatischen Flugsteuerungssys-
tems gerichtet. Folgende Anforderungen ergeben sich flr
die Untersuchungen:

1) Definition reproduzierbarer Flugmandver,

2) Wahl gleicher Randbedingungen (Referenzzustand,
Atmosphare, Masse, Schwerpunkt, usw.) und

3) Wahl der gleichen Quelle fiir die Datenaufzeichnung.

* Die Isochronitét héngt von der Genauigkeit der Rechner- und
Prozesstaktung ab.
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In diesem Abschnitt wird exemplarisch ein Vergleich zwi-
schen der ersten automatischen Landung des S15 Proto-
typs am 22. Marz 2012 in Neuhardenberg und den zuvor
erfolgten HIL-Simulationen durchgefiihrt. Das Flugzeug
bewegt sich wahrend des automatischen Landevorgangs
entlang einer definierten dreidimensionalen Trajektorie mit
vorgegebener Geschwindigkeit, somit ist Anforderung 1)
erfullt. Anforderung 3) wird durch die Datenaufzeichnung
innerhalb des automatischen Flugsteuerungssystems
entsprochen. Dort werden alle Sensorwerte in der Form
erfasst, wie sie auch der Regelung zur Verfligung stehen.
Anforderung 2) wird im betrachteten Fall nur bedingt er-
fullt. Dies liegt in erster Linie an der Wahl eines HIL-
Versuchs, welcher vor dem eigentlichen Flugversuch
stattgefunden hat. Die Nachbildung atmosphérischer
Stérungen ist dadurch nicht méglich. In TAB 1 sind die
Bedingungen fiir Simulation und Flugversuch zusammen-
gefasst.

HIL-Simulation
Turbulenz - gering
Wind - leichter Seitenwind
TAB 1. Atmosphérische Bedingungen fir HIL-Simulation
und Flugversuch

Flugversuch

Die Seitenwindkomponente spielt bei der Langsbewegung
des Flugzeugs eine untergeordnete Rolle. Die Betrach-
tungen werden sich deshalb auf die Bewegung in der
Symmetrieebene beschrénken. Masse und Schwerpunkt
liegen fir Flugversuch und Simulation etwa im gleichen
Bereich.

BILD 10 und BILD 11 stellen wichtige Parameter der
Flugzeugldngsbewegung tber der Distanz zur Lande-
bahnschwelle® dar. In BILD 10 sind die Sensorwerte fiir
Langslagewinkel ®, Bahnwinkel y, Héhe tGber MSL (Mean
Sea Level) Hus. und kalibrierte Fluggeschwindigkeit
(CAS — Calibrated Air Speed) Vcas aufgetragen. BILD 11
vergleicht die Hohe tber MSL mit der Hohe uber Grund
(GND — Ground) Hgnp. Grundsétzlich kann festgestellt
werden, dass die Sensorwerte der HIL-Simulation einen
relativ kontinuierlichen Verlauf zeigen, wahrend die Flug-
versuchsdaten verrauscht sind. Dies ist den atmosphéri-
schen Stdérungen zuzurechnen. Wahrend Flugversuch
und Simulation war die Reglerfunktion zur Béenabminde-
rung nicht aktiv.

Das vertikale Flugprofil, welches im dritten Diagramm von
BILD 10 durch den Verlauf der Héhe Uber MSL dargestellt
ist, hat wahrend des Endanflugs einen nahezu identi-
schen Verlauf fur Simulation und Flugversuch. Dies trifft
auch grundsatzlich fur den Bahnwinkel im zweiten Dia-
gramm von BILD 10 zu. Lediglich der Punkt, an dem der
Anfangsgleitwinkel von y = —5° eingenommen wird variiert.
Der Punkt wird durch den Regler nicht in Abhdngigkeit der
Distanz zur Landebahnschwelle, sondern in Abh&ngigkeit
der Anflughthe bestimmt. Diese ist im Flugversuch héher
gewahlt. Folglich muss der Gleitpfad in groRerer Entfer-
nung von der Schwelle eingenommen werden, damit das
Flugzeug dem vertikalen Flugprofil folgen kann. Bis zu
einer Distanz von 286 m vor der Landebahnschwelle
(—286 m) gibt der Regler einen Bahnwinkel von y = -5°
vor. Ab diesem Punkt wird der Gleitpfad auf y = -=3° redu-
ziert. Dieser Ubergang ist im zweiten und dritten Dia-
gramm von BILD 10 gut zu erkennen. Diesbeziiglich zei-
gen Flugversuch und HIL-Simulation prinzipiell das

® Die Landebahnschwelle liegt im Ursprung der Abszisse.

gleiche Regelverhalten. Sowohl der L&ngslagewinkel
(erstes Diagramm BILD 10) als auch die Fluggeschwin-
digkeit (viertes Diagramm BILD 10) haben im Sinkflug
deutlich unterschiedliche Werte fir Simulation und Flug-
versuch. In dieser Flugphase kommandiert der Regler das
1,3-fache der Uberziehgeschwindigkeit (Vs). Fur Simulati-
on und Flugversuch entspricht dies anndhernd dem glei-
chen Wert von ca. 33 m/s. Zu erkennen ist, dass die S15
in der Realitdt dem Kommando folgen kann, wogegen sie
in der Simulation etwa 3 m/s zu schnell fliegt. Ursache ist
der Widerstand der aerodynamischen Bremsklappen, der
im flugmechanischen Modell zu gering angenommen
wurde. Die héhere Fahrt bei gleichem stationdren Bahn-
neigungsflug, hat einen geringeren Anstellwinkel a zur
Folge. Der Zusammenhang:

(1) ®=y+a, (ohne Wind)

erkléart den geringeren Langslagewinkel in der HIL-
Simulation.
10 : T
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BILD 10. Langslagewinkel ®, Bahnwinkel y, H6he Hyst.

und Fahrt Vcas Uber der Distanz zur Lande-
bahnschwelle

Im dritten Diagramm von BILD 10 ist zu erkennen, dass
die simulierte Héhe Uber MSL, nach dem Aufsetzen der
S15 auf der Landebahn (ca. 450 m nach der Schwelle),
von der real gemessenen Héhe abweicht. BILD 11 soll
dies verdeutlichen. Das erste Diagramm zeigt, dass die
Abweichung etwa 3 m betragt. Die Messung der Hohe
Uber MSL erfolgt GPS-basiert. Die verdffentlichte Hohe
der Landebahn 08 in Neuhardenberg betragt laut AIP
(Aeronautical Information Publication) 10 m Gber MSL.
Entsprechend ist die Landebahn fir die Simulation in



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2012

dieser Hohe platziert. In der Realitdt misst der GPS-
Sensor des AFCS eine Landebahnhéhe von ca. 6-7 m
MSL. Dieser Unterschied liegt an der MeRRgenauigkeit, die
bei EGNOS (European Geostationary Navigation Overlay
Service) gestitzter GPS-Hbhenbestimmung erreichbar ist.

Hervorzuheben ist, dass die erste automatische Landung
trotzdem erfolgreich durchgefihrt werden konnte. Dies ist
nicht nur der robusten Auslegung, sondern auch dem
Design des Reglers zu verdanken. Bis zum Erreichen der
Landebahnschwelle wird die Hohe tUber MSL als Regel-
gréRe verwendet. Das vertikale Flugprofil gibt vor, dass
das Flugzeug die Schwelle in 15 m GND uberfliegt. Dazu
muss dem Regler die Information tber die H6he der Lan-
debahn zur Verfigung stehen (fir HIL-Simulation und
Flugversuch wurde als Landebahnhéhe 10 m MSL einge-
stellt). Entsprechend Uberfliegt die S15 im Flugversuch
die Schwelle 3 m zu hoch in ca. 18 m GND (zweites Dia-
gramm BILD 11). Dieser Wert liegt im Toleranzbereich,
sodass die Landung nicht abgebrochen werden muss.
Uber der Landebahn wird die Héhe tiber GND als Regel-
gréfle verwendet. Der Regelfehler wird bis kurz vor dem
Aufsetzen abgebaut. Der S15 Prototyp kann somit wieder
dem vorgegebenen Flugprofil folgen.
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BILD 11. Hoéhe Gber MSL und GND Uber der Distanz zur

Landebahnschwelle
5 FAZIT UND AUSBLICK

Im Rahmen des Forschungsprojekts LAPAZ wurde ein
Hardware-in-the-Loop — Simulator aufgebaut. Dieser wird
erfolgreich fir die Funktionsprifung des automatischen
Flugsteuerungssystems der STEMME S15 verwendet.
Der HIL-Simulator tragt als wichtiges Element des Ent-
wicklungsprozesses mafgeblich zum Erfolg des For-
schungsvorhabens bei. Vor den Integrationstests auf dem
HIL-Simulator werden die Rechnerplattform, ihr Redun-
danzmanagement und die korrekte Integration der FCL-
Software auf einem speziell dafir konzipierten Testsystem
beim Projektpartner ILS rigoros getestet. Die Durchfiih-
rung von HIL-Simulationen vor den eigentlichen Flugver-
suchen minimiert die Risiken fiir Testpilot und Flugzeug.
Das Konzept, den S15 Prototyp in die Simulation einzu-
binden, hat sich bewahrt. Im Vergleich zu einem Iron Bird
konnten mit der mobilen Simulationseinheit Kosten und
Zeit fur Aufbau und Entwicklung sowie Nutzflache bezilg-
lich der Lagerung gespart werden. Aufbau und Einschal-

ten des HIL-Simulators nimmt weniger als 15 min in An-
spruch. Das Cockpit des Prototyps ist fir den Testpiloten
eine gewohnte Arbeitsumgebung. Notfélle sind realistisch
darstellbar und die entsprechende Pilotenreaktion kann
analysiert bzw. trainiert werden.

Der Vergleich von Simulation und Flugversuch in Ab-
schnitt 4.2 hat gezeigt, dass der HIL-Simulator das Ver-
halten des STEMME S15 Prototyps realistisch wiedergibt.
Wichtige Erkenntnisse aus den HIL-Simulationen konnten
in die Weiterentwicklung des flugmechanischen Modells
und des Simulators flieRen. Das automatische Flugsteue-
rungssystem unterliegt einem fortlaufenden Entwick-
lungsprozess. Der modulare Aufbau des Simulators er-
leichtert die Erweiterung des Systems im Bedarfsfall.
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