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Zusammenfassung

Sicherheitskritische Funktionen des Flugsteuerungssystems missen hohen Anforderungen an Korrektheit,
Zuverléssigkeit und Robustheit gerecht werden, da ein Fehler schwerwiegende Konsequenzen haben kann.
Der Nachweis kann durch Analysen, Versuche oder Simulationen erbracht werden. Fir die Zulassung durch
eine Luftfahrtbehdrde sind deshalb Testverfahren notwendig, mit denen die Flugeigenschaften mit einer Flug-
simulation im geschlossenen Regelkreis bewertet werden. Dazu gehért die Untersuchung der Fehlerfélle
entsprechend EASA CS23.1309. Heutige Testverfahren sind kosten- und arbeitsintensiv. Sie sind auf den
Anwendungsfall spezifisch anzupassen. Die Bewertung und Einstufung der Kritikalitdt des Fehlers erfolgt in
der frihen Entwicklungsphasen durch subjektive Einschatzung von erfahrenen Entwicklungsingenieuren und
Testpiloten. Sobald Flugsimulationsmodelle vorhanden sind, werden schwierige Fragen zur Einstufung der
Kritikalitat im Flugsimulator geklart. Das ist zeitintensiv. Dieser Beitrag zielt deshalb auf eine Methode, die
erlaubt, Fehlerfalle in elektronischen Flugsteuerungen mittels einer Flugsimulation automatisiert so frih wie
maoglich systematisch zu untersuchen und zu bewerten.

Nomenklatur

Abklrzungen Veas  kalibrierte Fluggeschwindigkeit
CAS  Calibrated Airspeed Varo - Maximum Operating Speed
CS Certification Specification Vbr Diving Speed
CG Center of Gravity Formelzeichen (klein)
EASA  European Aviation Safety Agency
FHA Functional Hazard Analyse Masse
HALE  High Altitude Long Endurance Rollrate
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1 EINLEITUNG

Sicherheitskritische Funktionen des Flugsteuerungssys-
tems mussen hohen Anforderungen an Korrektheit, Zuver-
lassigkeit und Robustheit gerecht werden, da ein Fehler
schwerwiegende Konsequenzen haben kann. Der Nach-
weis kann durch Analysen, Versuche oder Simulationen
erbracht werden. Fir die Zulassung durch eine Luftfahrtbe-
horde sind deshalb Testverfahren notwendig, mit denen die
Flugeigenschaften mit einer Flugsimulation im geschlosse-
nen Regelkreis bewertet werden kdnnen.

Dazu gehért die Untersuchung der Fehlerfélle entspre-
chend EASA CS23.1309, welche im Rahmen einer Sicher-
heitsanalyse in der sogenannten (Functional Hazard Ana-
lyse) untersucht und bewertet werden. Die Kritikalitédt von
Fehlern wird zunachst in generischer Form auf Flugzeug-
und Systemebene ermittelt. AnschlieBend werden im Laufe
einer Entwicklung die Konsequenzen und damit die Kriti-
kalitéat von Einzelfehlern im System detailliert bestimmt.

Die Bewertung und Einstufung der Kritikalitdt des Fehlers
erfolgt in der frihen Entwicklungsphasen durch subjekti-
ve Einschatzung von erfahrenen Entwicklungsingenieuren
und Testpiloten. Sobald Flugsimulationsmodelle vorhan-
den sind, kdnnen damit schwierige Fragen zur Einstufung
der Kritikalitat im Flugsimulator geklart werden. Ausfallbe-
dingungen mit katastrophalen oder gefahrlichen Auswir-
kungen auf das Flugzeug werden nur mittels einer Flug-
simulation und nicht im realen Flugversuch untersucht.
Die durchzufihrenden Echtzeitsimulationen sind zeitinten-
siv und kostenintensiv, insbesondere wenn sie in Echtzeit
im Flugsimulator mit Pilotenbewertung durchzuflihren sind.

Die Tests sind auf den Anwendungsfall spezifisch anzu-
passen. Vor allem fir kleinere und mittlere Unternehmen
(KMU) oder kleinen Entwicklungsteams ist der groBe Ar-
beitsaufwand eine Herausforderung. Ziel ist das Aufstellen
einer Methode basierend auf einem automatisierten und
gut dokumentierbaren Testverfahren.

Dieser Beitrag zeigt deshalb den Prozess einer automati-
sierten, modularen und zeiteffizienten Untersuchung und
Bewertung von Fehlerfallen mit einer Flugsimulation eines
generischen, bemannten hoch- und langfliegenden Flug-
zeugs. Die EASA CS23.1309 fordert, dass jede Kompo-
nente eines Flugzeugs, jedes System oder jede Anlage in
einem Flugzeug so konzipiert sein muss, dass im Falle ei-
ner Fehlfunktion oder eines Ausfalls mit schwerwiegenden
oder katastrophalen Konsequenzen die Wahrscheinlichkeit
des Auftretens auBerst selten (extremly remote) oder un-
wahrscheinlich (extremly improbable) sind. [2]

Daraus resultiert, dass fir jede Komponenten des Flug-
steuerungssystems wie Sensorik, Aktuatorik, Triebwerk im
Rahmen einer Zulassung Fehlerfalle definiert und ana-
lysiert werden missen. Es muss nachgewiesen werden,
dass der Fehlerfall keine Gefahren fir das Flugzeug her-
vorruft. Fir die Bewertung der Fehlerfélle kdnnen bereits
existierende Bewertungskriterien herangezogen werden.
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Die Methode basiert auf einer Flugsimulation und ein Cros-
sover-Pilotenmodell. Das Pilotenmodel bildet Piloten mit ih-
rem kompensierenden, vorausschauenden und vorwissen-
den Verhalten ab. Ein beispielhafter reprasentativer Feh-
lerfall ist der Ausfall der Aktuatorik und damit der Verlust
einer Stellflache. Das kann zu Verlusten der Steuerbarkeit
fihren aber auch zu Stabilitatsproblemen in der Flugdyna-
mik und im Flugzeug-Pilotensystem (PIO, pilot in the loop
oscillation). So wird auch die PIO-Anfalligkeit untersucht,
um die Kritikalitat des Fehlerfalls im Rahmen der FHA zu
bewerten.

2 FEHLERBEWERTUNG

2.1 Klassifikation nach FAR AC 23.1309

Die Klassifikation der Fehlerfalle wird in dem Advisory
Circular AC23.1309 der FAR beschrieben. Es beschreibt
akzeptable Methoden, um die Einhaltung der Anforderun-
gen der Federal Aviation Regulations (FAR) 23.1309 (b),
(c) und (d) nachzuweisen. [4].

Eine Ausfallbedingung (failure condition) ist eine Bedin-
gung, die sich entweder auf das Flugzeug, auf die Arbeits-
belastung des Piloten oder auf die Gesundheit der Insas-
sen oder auf alle, auswirkt. Sie kann durch einen oder
mehrere Ausfélle (failures) oder Fehler (errors) enstehen.
Zu ihrer Bewertung tragen die Flugphase und relevante
widrige Betriebs- oder Umweltbedingungen oder externe
Ereignisse bei. [4]

Die Ausfallbedingungen werden ihrer
Schwere wie folgt klassifiziert:

entsprechend

No Safety Effect: Ausfallbedingungen, die keinen Einfluss
auf die Sicherheit haben.

Minor: Ausfallzustand, der zu einer leichten Verringerung
der Sicherheitsmargen, einer leichten Erhéhung der Ar-
beitsbelastung der Besatzung und einigen Unannehmlich-
keiten fur die Insassen fuhrt.

Major: Erhebliche Reduktion der Sicherheitsmargen und
erhebliche Erh6hung der Arbeitsbelastung.

Hazardous: GroBe Reduktion der Sicherheitsmargen und
physische Belastung der Besatzung, die Flugmission ak-
kurat durchzufihren.

Catastrophic: Ausfallbedingung, die einen weiteren siche-
ren Flug und eine sichere Landung verhindert.

Die Grenzen fir die Auftretenswahrscheinlichkeit auf Sys-
temebene nach [4] fir das untersuchende Flugzeug (Class
II, d.h Masse < 2700 kg, ein oder mehrere Triebwerke) sind

minor < 1073 [1/n]
major <1075 [1/h]
hazardous < 107° [1/h]
catastrophic < 1077 [1/h]
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Die Werte beschreiben die Anzahl der Fehler pro Flugstun-
de. Beispielsweise darf fir Class Il Flugzeuge in 107 Flug-
stunden hdchstens ein katastrophaler Fehlerfall auftreten.

2.2 Methode zur Bewertung der Kritikalitat ei-
nes Fehlerfalls

Das Richtlinie AC23-17C [3] trennt bei der Fehlerfallaus-
wertung zwischen Normalflug, Mandéverflug und Anflug.
Der Normalflug, der hier betrachtet werden soll, enthélt
Steigflug, Reiseflug und den Sinkflug. Das Flugzeug be-
findet sich im stationaren Flug und ist in allen drei Achsen
getrimmt. Flige zur Beurteilung von Fehlfunktionen sollten
fur den kritischsten Beladungszustand des Flugzeugs un-
tersucht werden. Die simulierten Fehlfunktionen sollten bei
verschiedenen Fluggeschwindigkeiten und Héhen tber die
gesamte Flugenvelope des Flugzeugs durchgeflihrt wer-
den.

Die simulierten Ausfalle und die daraus resultierenden
Konsequenzen sind nach AC23-17C (AMC) [3] katastro-
phal (catastrophic), wenn

e Lasten Uberschritten werden oder

e ein voriibergehender Kontrollverlust (z.B. Stall) den
Kontakt mit Hindernissen oder Gelande nicht verhin-
dern kann oder

e ein nicht behebbarer Ausfall zum Verlust der Kon-
trolle Uber Fluglage und Flugbahn fihrt.

Ein Fehlerzustand ist hazardous, wenn

e daraus resultierende Beschleunigungen kleiner 0 g
oder groBer 2 g auftreten oder

e das arithmetische Mittel V' der maximalen Betriebs-
fluggeschwindigkeit Viso und die im Flugtest ma-
ximal erfliegbaren Fluggeschwindigkeit Vpr Uber-
schritten wird

Vyvo + Vbr

1) =M

oder

e ein Lagewinkel von mehr als 60 Grad oder mehr als
30 Grad unter einer Héhe von 1000 FuB (304,8 Me-
ter Uber einer zutreffenden Flughafenhdhe) auftritt
oder

e die Flugeigenschaften des Flugzeugs stark degra-
diert werden, sodass sich die Arbeitsbelastung der
Besatzung tUbermaBig erhéht.

Ist keine dieser Bedingungen erflllt, ist der Fehlerfall ent-
weder major oder minor.

Bei manueller Flugsteuerung im bemannten Flug schlieBt
der Pilot den Regelkreis und es bildet sich ein dynamisches
Pilot-Flugzeugsystem, welches instabil werden kann. So
muss bei Verlust einer Stellflache sowohl die verbleiben-
de Steuerbarkeit als auch die Stabilitdt im dynamischen
Flugzeug-Pilotensystem (PIO) untersucht werden. Dazu
muss die Flugsimulation um ein Pilotenmodell ergénzt wer-
den (siehe BILD 1).
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Testfall Fehlermodell

Pilot-Flugzeugdynamik

Nichtlineares oder
lineares
Flugmechanisches
Modell

Piloten
Modell

BILD 1: Systemarchitektur

Der Prozess zur Fehlerfallbewertung ist in BILD 2 darge-
stellt. Gegeben ist eine beliebige Systemarchitektur eines
Flugzeugs, welche aus Einzelkomponenten wie beispiels-
weise Sensoren, Stellflachen, Triebwerk bestehen (ers-
ter Block). Diese Komponenten werden softwaretechnisch
als Module modelliert. Jedes dieser Module ist instrumen-
tiert und kann mit einem Fehlerfall behaftet werden (zwei-
ter Block). Durch Flugsimulationen wird der entsprechen-
de Fehlerfall hinsichtlich seiner Kritikalitat simuliert (dritter
Block). Die Kritikalitdt des jeweiligen Fehlerfalls des Ein-
zelmoduls wird nach erfolgter Simulation mit einem Bewer-
tungskriterium eingestuft (vierter Block)

Komponente Fehlerfalle Test Kriterien
Jam H-{ Test H[  Ac23s |
Sensor Unlimited Runaway
Akiuator [ Transient Runaway|

Surface Oscillation
Surface Float
Reduced Dynamics

o Triebwerk |

BILD 2: Prozess zur Fehlerfallbewertung

3 BEISPIELSZENARIO

Zur Veranschaulichung des in BILD 2 dargestellten Prozes-
ses wird die Kritikalitdt von Aktuator-Fehlerfallen anhand
einer beispielhaften Systemarchitektur in der Rollsteue-
rung untersucht. Hierflr wird eine Flugsimulation eines
generischen hoch- und langfliegenden HALE-Flugzeugs
(high altitude long endurance aircraft) verwendet.

Diese Art von Flugzeug ist charakterisiert durch ihre hohe
Streckung und hohe Flligelspannweite. Die daraus resul-
tierende hohe Gleitzahl ermdglicht das Fliegen in groBen
Héhen mit langer Flugdauer. Wegen der groBen Fligel-
spannweite sind solche Flugzeuge trage um die Rollachse.
Im weiteren Verlauf des Beitrags werden nur Fehlerfalle in
der Rollsteuerung betrachtet.

3.1 Definition des Flugbereichs

Bei einer kritischen Flugzeugmasse von 2500 kg und der
hintersten Schwerpunktlage wird die kalibrierte Flugge-
schwindigkeit (Vcas) von 10 m/s in 2 m/s Schritten bis
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26 m/s variiert. Die Flughéhe wird von Flughéhe 1000 m
in 2000 m Schritten bis 19000 m variiert. Daraus ergeben
sich die in BILD 3 dargestellten Flugzusténde.

Flugzustande

1o000F %% 8% 8% 8% 8 8% 8§ 8% 9
17000F "k "% & & % & "k 8% 8%
15000 B% % & 6% 6§ 6% & "L 7%
13000 % % 5% 5% 5% 6% 6% 6% 6%
=000 & % B 4% 5% Sk 55 % %%
T o000l 3% % 3% % 4k % % % %
7000 2% 2% 3% Sk %% 3% %% % 3%
s000F 'k 2% 2k 2% 2% % X% % %
soo0f % 'k % %k % % "% % %
1000 % % % % % % % % %
10 12 14 16 18 20 22 24 26

VCAS [m/s]

BILD 3: Untersuchender Flugbereich

3.2 Systemarchitektur des HALE-Flugzeugs

Das zu untersuchende Beispielflugzeug besitzt fur die Roll-
steuerung vier symmetrisch ausschlagende Querruder auf
der linken- und rechten Fligelhélfte, welche jeweils mit ei-
nem elektrischen Aktuator angesteuert werden. Das Sei-
tenruder wird zum Gieren und das Hohenruder flr die
Steuerung um die Léangsachse verwendet. BILD 4 zeigt die
Draufsicht eines exemplarischen HALE-Flugzeugs.

Seitenruder Héhenruder

Querruder
4R \ 3R 2R

Triebwerk

BILD 4: Draufsicht auf ein exemplarischen HALE-
Flugzeugs

Die Umwandlung zwischen dem Querruderkommando &
und den Einzelklappen &ir, & r geschieht im Verhéltnis
1/3. Bei maximalem Querruderkommando von 4+ 10 Grad
schlagen die Einzelklappen auf 4+ 30 Grad aus.

3.3 Zustandsraum der Seitenbewegung

Neben der nichtlinearen Flugsimulation wird vereinfachend
ein lineares Modell der Seitenbewegung betrachtet

) i=A-z+B-u
Hierbei stelltz € R™ den Zustandsvektor, A € R™" die Sy-
stemmatrix, B € R™™ die Eingangsmatrix und u(t) € R™

die SteuergréBe dar.

Die ZustandsgréBen x; sind die Gierrate r, der Schiebe-
winkel /3, die Rollrate p und der Hangewinkel ®.

) z = [r,B,p,®"
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Die StellgréBen u,; beinhalten die Einzel-Querruderklappen
&1, & r und das Seitenruder ¢

(4) w=[&1, &R, et 4

Die von Einzelklappen abhangige Stellmatrix B kann durch
das bekannte Ubersetzungsverhaltnis zwischen Querru-
derkommando und Einzelklappenausschlag zu einer nur
vom gesamten Querruderkommando £ abhéngigen Stell-
matrix umgewandelt werden.

B7‘,€1L + BT'»EZL +eee BT'7E4R

= B¢, +Bge,, +-+ Bge
(5) B=3. E3v3 Ear Ry
- Bypei, + Bpgop, +-- F BP:§4R
Bog,p + Bagyp + 0+ Bagyp

3.4 Fehlerfalldefinition und mathematische For-
mulierung der Bewertungskriterien

Insgesamt werden fiinf Fehlerfélle fir den in Abschnitt 3.1
definierten Flugbereich untersucht:

M1 Actuator Jam: Blockieren der Stellflache 4L in der
maximalen Position:

& = 30°

M2 Actuator Jam: Blockieren der Stellflache 4L neutra-
len Position:
&, =0°

M3 Unlimited Hardover: Stellflache 3L wandert bis zum
mechanischen Limit.

fSL(l S) = Oo
§3L(t1 —1 S) = 300

M4 Reduced Dynamik: Alle Stellflachen besitzen eine
reduzierte Stelldynamik (PT1-Glied, w = 1,4 rad/s).

M5 Reduced Dynamik: Alle Stellflachen besitzen eine
reduzierte Stelldynamik (PT1-Glied, w = 2,5 rad/s).

Die Aktuator-Stellrate betrégt im Nominalfall w = 3 rad/s.

3.4.1 Actuator Jam (M1, M2)

Der Fehlerfall Actuator Jam beschreibt das Blockieren des
Aktuators und somit den Verlust der Wirkung der entspre-
chenden Stellflache. In BILD 5 ist der Verlauf dargestellt.
Es wird eine Ruderstellung von dy nach di kommandiert.
Im Zeitpunkt ¢1; blockiert die Stellfldche in der Ruderstel-
Iung d1j.

n[deg] Jam
mechanical limit

d command position
d 1 jammed position

1j

d

0 ty ty

tls]

BILD 5: Blockade der Stellfliche

Blockiert die Stellflache nicht in der Neutralstellung, dann
existiert eine unsymmetrische Klappen-Konfiguration zur
Kompensation der resultierenden Roll- und Gierrate und
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ein Queruder- und ein Seitenruderausschlag sind notwen-
dig. Durch die Kompensation geht weitere Steuerautoritat
verloren.

Sei 7 definiert als der Index des blockierten Querruders in
dem Stellvektor u, um die Querruderstellung ¢ und ein
Element der blockierten Querruder Qr, dann gilt fir den
Stellvektor

(6) up(i)=0 VY i€ Qp
(7) up(i):0 A Z%QF

Das resultierende Rollmoment L durch den Fehlerfall be-
rechnet sich zu

(8) Ly = [Bp,flL BPvEZL BP,E4RJ "Up

Mit der Ruderwirksamkeit L¢ aus der vereinfachten Steu-
ermatrix B aus Gleichung 5

9) Le = Bpeyy, + Bpgor, +-- + BPvaLR

berechnet sich das notwendige Querruderkommando & zur
Kompensation der Rollrate zu

(10) §=—7-

Der Verlust der Steuerautoritat durch die Kompensation
A berechnet sich mit dem Querruderausschlag ¢ aus
Gleichung 10 und dem maximal méglichen Querruderaus-
schlag &max zU

]
A =
) ' ]

Sind die Stellflachen in der Neutralstellung blockiert, dann
ist der Verlust der Steuerautoritat durch die Kompensation
A =0.

Trotzdem ergibt sich durch die ausgefallenen Stellflachen
ein Verlust der Steuerautoritét Ax. Mit L¢ aus Gleichung 9
und L¢ als die Ruderwirksamkeit der ausgefallenen Stell-
flachen, dann berechnet sich der Verlust der Steuerautori-
tat der ausgefallen Stellflachen zu

_ L

(12) Ao = L.

Der Gesamtverlust der Steuerautoritat ist definiert mit
(13) A=A+ A
Die angenommenen Grenzwerten der entsprechenden Be-

wertungsskala aus BILD 6 missen durch Simulationen be-
statigt werden.

CATASTROPHIC
[ 1
L T l—l

0 0,4 0,6 1

A

BILD 6: Kritikalitat des Fehlerfalls in Abh&ngigkeit von A
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3.4.2 Hardover (M3)

Der Fehlerfall Hardover ist ein zeitabhangiger dynamischer
Fehlerfall. Es beschreibt ein unbegrenztes oder transien-
tes Auswandern der Stellflache mit maximaler Stellrate bis
zum Maximalausschlag. BILD 7 zeigt den Verlauf der aus-
wandernden Stellflache. Der Fehler beginnt ab dem Zeit-
punkt to in der Ruderstellung dy. Die Ruderstellung dy ist
ein kommandierter Wert, welcher sich aus dem momenta-
nen Flugzustand ergibt. Der Ruderausschlag d, ist entwe-
der die mechanische Grenze fur die Ruderflache (beim un-
begrenzten Auswandern der Stellflache) oder ein bestimm-
ter Wert (transientes Auswandern).

n[deg] Hardover
J max. rate mechanical limit
1
0 ty by
t[s]

BILD 7: Hardover, unbegrenztes Auswandern der Stellfla-
che

Ahnlich wie im Fehlerfall Actuator Jam geht Steuerautoritét
verloren, weil ein zusatzlicher Seitenruder- oder Querru-
derausschlag der fehlerfreien Stellflaichen zur Kompensa-
tion notwendig ist. In der Rollbewegung kann der Steu-
erbarkeitsverlust z.B. bei der Kompensation der Rollbden
kritisch werden. Das Auswandern der Stellflache kann da-
zu fOhren, dass flugmechanische Parameter Grenzen der
normalen operationellen Flugenvelope Uberschreiten. Fur
die Rollbewegung sind es der Hangewinkel ® und der
Schiebewinkel 5. Weitere katastrophale Konsequenz kann
das Uberschreiten von lokalen und globalen Lasten sein.

Die Richtlinie AC23-17C definiert, dass bei einem Fehler-
fall die Pilotenreaktion beim Einleiten von GegenmafBnah-
men bericksichtigt werden kann. Es kann angenommen
werden, dass sie innerhalb von drei Sekunden erfolgt. [3]
Im ungiinstigsten Fall wiirde der Pilot erst nach drei Sekun-
den beispielsweise einen fehlerhaften Autopiloten deakti-
vieren. Fehlern, die automatisch erkennt werden missen,
sind deutlich kiirzere Reaktionszeiten méglich. Fir ein be-
manntes Flugzeug ist deshalb interessant, wie sich die
flugmechanischen Parameter (P, ) drei Sekunden nach
dem Fehlerfall &ndern.

Die im operationellen Betrieb maximal zuladssigen Hén-
gewinkel @, und Schiebewinkel [max leiten sich aus
Flugleistungs- und Steuerbarkeitsanforderungen ab. Fur
das HALE-Flugzeug in diesem Beitrag werden sie wie folgt
gewahlt:

(14) Brax = 10° fiir H < 500 ft
(15) Brax = 15° fiir  H > 500 ft
(16) Bmax = 150

Das Auswandern der Stellflache von do nach d; im Zeit-
raum to bis ¢1 (wie in BILD 7) mit maximaler Stellrate dmax
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erzeugt den Stellausschlag:

t1
(17) 5(t) = / S dt
t

0

Gegeben sei ein mit dem maximalen Hangewinkel ®.,ax
normierter Parameter

@(to +3 S)

(1 8) (i) - (bmax

und ein mit dem maximalen Schiebewinkel Smax normier-
ter Parameter

,B(to +3 S)
ﬁmax

Normierte Parameter haben bei der Bewertung den Vorteil,
dass sie einheitenlos sind. Ist der normierte Parameter gro-
Ber eins, so werden die Grenzen des Hangewinkels oder
Schiebewinkels Uberschritten. Dieser Fehlerfall wird fir H6-
hen Uber 1000 ft nach AC23-17C hazardous klassifiziert.
Far Héhen unter 1000 ft wére der Fehlerfall catastrophic.

(19) B =

Fir HALE-Flugzeuge wird hier eine niedrigere Flughdhe
(500 ft) als Grenzwert vorgeschlagen, da zum einen die
Grenzen P UNd Bmax Niedriger angestellt sind und die
Fluggeschwindigkeit sehr gering ist. Es resultieren folgen-
de Bewertungskriterien:

Hohe catastrophic  hazardous  major/minor
D >2 d>1 P<1
> f ISR A7 A
=001 g5 B>1 <1
d>1 d<1
f = R _
< 500 ft B>1 <1

3.4.3 Reduced Dynamics (M4, M5)

Der Fehlerfall Reduced Dynamics beschreibt eine reduzier-
te Dynamik der Stellflache. Dadurch erreicht die Steuerfla-
che mit einer Zeitverzégerung den vorgegebenen Auslenk-
winkel. Durch die Verzdégerung ist eine vorausschauende
Koordination notwendig. Das SchlieBen des Regelkreises
durch den Piloten fihrt zu einer Pilot-Flugzeugdynamik,
die instabil werden und zu P1O-Anfalligkeiten fiihren kann.

Die Begrenzung der Stellrate ist eine nichtlineare Funkti-
on, die sich im Frequenzbereich nicht direkt modellieren
lasst. Sie ahnelt dem Verhalten eines PT1-Glieds. Deshalb
wird das Querruder fir diesen Fehlerfall mit einem PT1-
Glied verzdgert und als vereinfachte Approximation ver-
wendet. Die Ubertragungsfunktion zwischen dem Querru-
derausschlag é und der durch das PT1-Glied beeinflussten
Querruderstellung € ist

K
s+ K

(20) Fe=

Die Eckfreqeunz K des PT1-Glieds kann beliebig vari-
iert werden. Je gréBer der Parameter K, desto héher die
Eckfrequenz und desto geringer die Verzdgerung der Stell-
dynamik.
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Die Ubertragungsfunktion zwischen der verzdgerten Stell-
flache £ und der Rollrate p lasst sich aufstellen durch

(21) Foe = Fep - Fpe = ST K Fpe

Das Piloten-Modell basiert auf einen Crossover-Modell
nach McRuer. Das Crossover-Modell ist ein parametri-
sches quasilineares Modell, bei der sich der Pilot als aktiver
dynamischer Regler verhalt. Die Piloten passen ihr eige-
nes Verhalten an die jeweilige Flugzeugdynamik derart
an, dass die Ubertragungsfunktion des offenen Regelkrei-
ses von Pilot und Flugzeug im Bereich der so genannten
Crossover-Frequenz gleiche dynamische Eigenschaften
aufweist.

Der Pilot adaptiert das Verhalten mittels einer Ubertra-
gungsfunktion bestehend aus einer Verstarkung Kp, ei-
nem Vorhalteglied Ticad, einem Verzdgerungsglied Tiag so-
wie einer Totzeit 7 (0,3 s) [1]. Die Ubertragungsfunktion des
Piloten ist

—rsleaa - s +1

22 F:p = K
(22) £ Pe Tlag'8+1

Der Pilot passt sein Verhalten so an, dass die Eigenschaf-
ten des geschlossenen Pilot-Flugzeug-Regelkreises die
grundlegenden Eigenschaften von ausreichendem Fih-
rungsverhalten, Robustheit und Stérunterdriickung erfillt.
BILD 8 zeigt den geschlossenen Regelkreis der Pilot-
Flugzeugdynamik.

Pilgten Stell

UF Strecke

 Foe 1/s 2

(o ‘

]
— 1l

UF
e
Feg |

BILD 8: Blockschaltbild Pilot-Flugzeugdynamik

Fir die Bestimmung der Piloten-Ubertragungsfunktion wird
das Neal-Smith-Kriterium verwendet. Das Neal-Smith-
Kriterium verwendet die Kenngr6Ben des an die Flug-
zeugdynamik angepassten Pilotenmodells sowie die Re-
sonanzamplitude (q,%) des geschlossenen Regelkreises
(Tiead, Tiag)- Der Pilot erwartet bei Lagekommandos eine
schnelle, voraussehbare Flugzeugreaktion mit minimalem
Uberschwingen. Der Pilot versucht bei anspruchsvollen
Verfolgungsaufgaben einen bestimmten Wert der Schnitt-
frequenz w. (crossover frequency) zu erreichen. Bei der
crossover frequency ist |<1%| = 0 dB. Die Bandbreitenfre-
quenz wird mit 1,1 rad/s fur HALE-Flugzeuge unter der
Bandbreitenfrequenz flr zivile Luftfahrtpiloten (1,5 rad/s)
ausgewahlt. Der Amplitudenabfall (droop) bis zur Band-
breitenfrequenz sollte nicht unter -3 dB liegen. BILD 9 zeigt

die Grenzen des Neal-Smith-Kriteriums.
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BILD 9: Neal-Smith-Kriterium Parameter des geschlosse-
nen Regelkreises, eigene Darstellung aus [5]

Eine einfache und intuitive Lésung bildet ein quadratisches
Gutefunktional, bei dem die Flachen der Zielwertabwei-
chungen minimiert werden :
(23)
S (droop +3 dB)2 (go(wBW) + 90")2
s 3dB 90°

Mit einer Matlab-Routine werden die Parameter Kp , Tiead,
Tiag iterativ bis zur Erfillung des Neal-Smith Kriteriums an-
gepasst. Das Flussdiagramm in BILD 10 stellt den Ablauf
zur Bestimmung der Parameter dar

[ Ubertragungsfunktion Fpoe einlesen J
[ Variiation von K bis droop = -3 dB }
[ Anhebung (Lead) oder J

Absenkung (Laj_jbis @(wpy)=-90 °

[ Berechnung der Kompensation und Resonanz J

[ Graphische Darstellung in der Neal-Smith Kriteriumsgrafik J

BILD 10: Routine zur Bestimmung der Parameter des Pilo-
tenmodells

Die Bewertung der optimierten Pilotenparameter erfolgt
nach der Neal-Smith-Kriteriumsgrafik in BILD 11. Die Or-
dinate entspricht der resultierenden maximalen Resonanz-
tberhéhung (in dB). Die Abszisse entspricht die dazuge-
hérige Phasenanpassung des Piloten. Die eingetragenen
Grenzen wurden aus einer Analyse der Ergebnisse von Pi-
lotenbewertungen entsprechend der Cooper-Harper Skala
eingetragen. Die mit PR = 3,5 bezeichnete Grenze trennt
den Level-1-Bereich vom Level-2-Bereich. Die mit PR =
6,5 bezeichnete Grenze trennt den Level-2-Bereich vom
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Level-3- Bereich. Neal und Smith beschreiben mit der Krite-
riumsgrafik nicht nur das zugeordnete Flugzeugverhalten,
sondern auch eine PIO-Tendenz des Gesamtsystems (Pilot
und Flugzeug).

_ ABRUPT RESPONSE
i STRONG PIO
< TENDENCIES.

12 | HAVE TO FLY IT
| SMOOTHLY
g

T U sraome ma 4T T T SU0GGISH RESPONSE. |
S TRONG PIO H

. ‘Hagardous..

: TENDENCIES TO
OSCILLATE 1

“"|or oversHooT T

4 ABRUPT. TENDS
TO BOBBLE ON
TARGET. NAVE/

5 TOFLYIT
SMOOTHLY.
INITIAL FORCES,

EINITIAL RESPONSE SLUGGISH.
.. sFINAL RESPONSE DIFFICULT
1TO PREDICT. TENDENCY TO
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iHAVE TO OVERDRIVE IT.
ING UP AS INITIAL FORCES HEAV:V.
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PILOT COMPENSATION, ¥ .. ~ DEG

BILD 11: Neal-Smith-Kriteriumsgrafik [5]

Entsprechend der Pilotenbeurteilung (PR) kann die Kritika-
litat des Fehlerfalls wie in BILD 11 bewertet werden. Dabei
wird vereinfachend davon ausgegangen, dass die fir die
Langsbewegung ermittelten Grenzwerte auf die Rollage
Ubertragen werden kénnen.

hazardous
35 < PR<6,5

catastrophic
PR >6,5

major/minor
PR <35

3.5 Simulation der Fehlerfalle

BILD 12 zeigt eine Skizze des Simulations- und Bewer-
tungsablaufs.

Aktuator @
Modul

Fehlerfall @

Simulation oder
Berechnun @

Flugsimulations- | ®7”; B @ S
modell
®

Graphische
Darstellung

BILD 12: Prozess zur Simulation und Bewertung des Feh-
lerfalls

Fir die Flugsimulation werden die Flugzustande zur Un-
tersuchung der Fehlerfélle definiert (T). Fir den definier-
ten Flugbereich werden mit dem nichtlinearen Modell Zu-
standsraummatrizen (A4, B, C, D) linearisiert ). Es wer-
den Fehlerfalle fiir den Aktuator definiert @) und die ent-
sprechenden fehlerbehafteten Inputs aufgestellt @. Je
nach Fehlerfall wird entweder die nichtlineare Flugsimulati-
on oder das linearisierte Modell verwendet ) und simuliert
®). Zuletzt erfolgt die Bewertung und die graphische Dar-

stellung @.

Das gesamte Verfahren zur Simulation und Auswertung
basiert auf einer objektorientierten Programmierung in
MATLAB. Die objektorientierte Programmierung (OOP)
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ist eine Methodik der Softwareentwicklung, die in den Be-
ziehungen zwischen Daten und Algorithmen in Form von
Objekten dargestellt werden. Es ermdglicht effektiv die
modulare Zerlegung eines komplexen Systems in einzelne
Teile. Die OOP wird ab MATLAB R2008a unterstlizt. [6]

BILD 13 zeigt die Objekte, welche erzeugt werden.

BILD 13: Methode und Attribute des Programms

Fir die Bewertung der Fehlerfélle liegt ein linearisierter
Trimmzustand vor. Zu dem Trimmzustand wird ein Objekt
der Klasse cFAILURE_CLASSIFICATION erzeugt. Dieser
enthalt den Trimmzustand als Zustandsraum. Das Objekt
cFAILURE_CLASSIFICATION enthalt als Unterobjekte eine
Ansammlung an Fehlermodi. Die Fehlermodi sind in der
Klasse cMODI als Unterobjekte definiert. Beispielsweise ist
das Objekt MActuatorJam der Klasse cMOD_JAM definiert.
Die Fehlermodi werden flr den entsprechenden Trimmzu-
stand ausgewertet und einer Zusammenfassung beigeflgt.
Die Zusammenfassung enthalt einen Uberblick aller aus-
gewerteten Fehlerfalle und wird fir jeden definierten Feh-
lerfall erweitert. Fir jeden Trimmzustand liegt ein Objekt
mit den Ergebnissen aller ausgewerteten Fehlerfélle vor.
Die Informationen werden in den zum Trimmzustand da-
zugehdrigen Objekten zur Bewertung der Kritikalitdt und
zur Darstellung in einer Kriteriumsgrafik wiederverwendet.
Ein Fehlerfall wird mit Hilfe einer Benennung des Fehler-
falls (bsp. M3), Angabe der Fehlerart (bsp. JAM) und der
Ubergabe von Informationen (iber ausgefallene Stellfla-
chen und deren Charakteristika (Jam-Positionen der Stell-
flachen) definiert.

3.6 Auswertung der Bewertungskriterien

Mit den Bewertungskriterien aus Abschnitt 3.4 definiert
werden die finf Fehlerfalle untersucht und bewertet.

Eine Bewertungsgrafik fir das Blockieren einer Stellflache
ist in BILD 14 dargestellt. Der Test-Identifier auf der Ab-
szisse entspricht den Trimmpunkten in BILD 3. In der Or-
dinate ist der Verlust der Steuerautoritdt A aufgetragen.
Zusatzlich sind die Grenzen fiir catastrophic (gestrichelt
rot), hazardous (gestrichelt gelb) und major/minor (gestri-
chelt griin) aufgetragen. In BILD 14 ist die Bewertungsgra-
fik fir das Blockieren der Stellflache in der maximalen Po-
sition (M1) und in der neutralen Position (M2) dargestellt.
In beiden Fehlerfallen (M1,M2) werden die Kritikalitat als
major/minor bewertet. Im Fehlerfall M1 ist die Stellflache
maximal ausgeschlagen. Daraus resultiert im Gegensatz
zum Fehlerfall M2 ein héherer Verlust der Steuerautoritat
um die Rollachse
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M1 : Actuator Jam, E4L =30°

‘ — — — — catastrophic hazardous — — — — major/m\nor‘

M2 : Actuator Jam, §4L =0°

BILD 14: Bewertung des Fehlerfalls Actuator Jam in der
maximalen Position (M1) und neutralen Position (M2)

Derdes Hardover-Fehler der Stellflache (M3) wird im Zeit-
bereich mit der nichtlinearen Flugsimulation untersucht.
In der Bewertungsgrafik in BILD 15 sind alle flugmecha-
nischen Parameter zur Bewertung des Hardover-Fehlers
dargestellt. Die gestrichelt dargestellten Grenzen flr §®
und 68 kennzeichnen die Kritikalitdt des Fehlerfalls. Wird
die Grenze Uberschritten, so ist der Fehlerfall hazardous.

M3: H = 5000 m

satastrophic

hazardous
rmnor/majorﬁ 1% 2%‘ 21% 2% 2% 2‘% 22 2% 27é

= 40 @2
e I . e
<0 <0
302? 1 2 3 4 51? 1 2 3 4
S ) e =0 ~——
3_02\ < 1 =S
EO'A 1 2 3 4 _20? 1 2 3 4
T02 / = = 0‘
< 0 ° .20
_0_2? 1 2 3 4 '—ZOT 1 2 3 4
D I—————————— - 0 - —
= 02L ,,,,,, [ —— %,20\ ,,,,,,,,,,,,
2? 1 2 3 4 E 1? 1 P} 2 4
~ 1 - 90—
< OL ,,,,,,,,,,,,, <
0 1 2 3 4 < 0 1 2 3 4

BILD 15: Zeitschrieb und Bewertung des Fehlerfalls Har-
dover (M3)

Es ist exemplarisch die Bewertung der Kritikalitat fur die
Hohe 5000 m dargestellt. Im obersten Diagramm befin-
det sich die Bewertung aller Trimmpunkte. Der Hardover-
Fehler geschieht ab erster Sekunde und die Bewertung des
Fehlerfalls erfolgt ab vier Sekunden nach Simulationsstart.
Trotz des Auswanderns der Stellflachen Uberschreiten der
Hangewinkel und der Schiebewinkel nicht die Grenze zu
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hazardous. Weil der Trimmpunkt sich oberhalb von 500 ft
(152,4 m) befindet, wird der Fehlerfall fir die H6he 5000 m
fur alle Fluggeschwindigkeiten durch die Routine als ma-
jor/minor eingestuft.

Die letzten beiden Fehlerfalle stellen eine reduzierte Dy-
namik der Stellflachen dar. Die Bewertung erfolgt mittels
der Neal-Smith-Kriteriumsgrafik fir alle Héhen und Flug-
geschwindigkeiten in derselben Grafik. In BILD 16 ist die
Neal-Smith-Kriteriumsgrafik fir den Fehlerfall M4 mit der
Eckfrequenz w = 1,4 rad/s und in BILD 17 der Fehlerfall
M5 mit der Eckfrequenz w = 2,5 rad/s dargestellt.

Der Fehlerfall M4 besitzt im Vergleich zum Fehlerfall M5
eine geringere Eckfrequenz und folglich eine groBere Ver-
z6gerung in der Stelldynamik. Aus diesem Grund wird im
Fehlerfall M4 zu geringen Fluggeschwindigkeiten und Ho-
hen ab 5000 m der Fehlerfall gréBtenteils als hazardous
eingestuft. Das ist plausibel, weil durch den geringeren
Staudruck die Ruderwirksamkeit gering ist und deshalb
weitere Stellgeschwindigkeiten nétig sind. In den als ha-
zardous klassifizierten Fallen existiert keine PIO-Tendenz,
aber eine Tendenz zum UberschieBen und Ostzillieren in
der Lagehaltung. Eine geringere Eckfrequenz der Stelldy-
namik erfordert mehr Lead vom Piloten. Er muss starker
vorhalten und ein Ubersteuern verhindern.

M4: Neal-Smith

(((((((

BILD 16: Neal-Smith-Kriteriumsgrafik fir den Fehlerfall mit
reduzierter Stelldynamik, w = 1,4 rad/s (M4)

M5: Neal-Smith

5 0 1 1 1 1 @ 2 2 » @
Vo is]

BILD 17: Neal-Smith-Kriteriumsgrafik fir den Fehlerfall mit
reduzierter Stelldynamik, w = 2,5 rad/s (M5)

4 ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Dieser Beitrag beschreibt eine Methode firr die automati-
sierte Bewertung von Fehlerféllen in elektronischen Flug-
steuerungen. Es wurde beispielhaft gezeigt, wie Fehler-
falle mittels Flugsimulation untersucht und bewertet wer-
den kdnnen. Die Untersuchungen adressieren die manu-
elle Flugsteuerung eines HALE-Flugzeugs. Sie kénnen je-
doch leicht auf ein unbemanntes Flugzeug Ubertragen wer-
den. Die Bewertungskriterien sind in parametrisierter Form
programmiert, wodurch die Anpassung einfach ermdglicht
wird. Die Definition der Methodik befindet sich noch in der
Anfangsphase. In Zukunft soll soll deutlicher zwischen den
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Fehlerfallen major/minor differenziert werden. AuBerdem
soll die fir das Modul Aktuator dargestellte Methode auf
andere Flugzeugkomponenten wie Sensorik, Triebwerk er-
weitert werden.
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