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Zusammenfassung

In der vorliegenden Arbeit wird die Entwicklung emmodularen, unbemannten Freiflug-
Messplattform mit 145 kg Abflugmasse beschriebene [Plattform soll die bereits

vorhandenen Testwerkzeuge wie Windkanalversuch®-Ré&chnungen oder Simulationen
im Flugzeugentwurfsprozess sinnvoll erganzen. Eiw&rpunkt in der Entwicklung wurde

auf die Nutzbarkeit einer derartigen Plattform @rschiedenen Disziplinen gelegt.

Zunachst wird in einer historischen Betrachtung @eschichte von Freiflugversuchen
skizziert. Daraus geht hervor, dass Freiflugversughr Analyse oder Verifikation von
Flugzeugentwurfen nahezu so alt sind, wie die debth der Luftfahrt selbst. Bei der
Betrachtung aktueller Forschungsprojekte stellt rigst, dass dieses Thema aufgrund neuer
Randbedingungen im zivilen Flugzeugbau wieder enstéarktes Interesse hervorruft.

In der Arbeit werden die Motivation zur Entwicklumgner generischen Plattform sowie die
sich daraus ergebenden innovativen Aspekte degr8gstwurfes erlautert, welche aus dem
universellen Einsatzszenario der Plattform res@tie Dieses Messgerat soll nicht - wie
existierende Vertreter - nur der Untersuchung ebegimmten Phanomens dienen, sondern
zur Analyse der Verwendbarkeit herunterskalierteiggerate an sich. Das soll qualitativ in
unterschiedlichen wissenschaftlichen Disziplinerfiolgen. Die Anforderungen fur den
Entwurf leiten sich einerseits aus konkreten exengthen Anwendungen ab, und
andererseits aus dem Anspruch, das Fluggerat awchukinftige Missionen einsetzen zu
konnen. Diese Anforderungen werden zusammen mér diotenzialabschéatzung tber die
Mdglichkeiten  von  Freiflugmessungen in  unterschaddin  wissenschaftlichen
Themenbereichen erlautert, welche innerhalb degel®es NACRE durchgefuhrt wurde.
Diese Untersuchung macht deutlich, dass die grof¥@etenziale im Bereich der
flugdynamischen Untersuchungen und La&rmmessungszhgae werden.

Nach der Definition der Einsatzbereiche und dein glaraus ergebenden Anforderungen
wurde in einem konzeptionellen Entwurf das Systesigge entwickelt. Es wurden
insbesondere die aus dem Einsatzzweck abzuleitendeen Nutzungsansétze analysiert und
Losungsmadglichkeiten erértert. Als eine der Hauptsgjien ist der modulare Systemaufbau
zu betrachten, durch den der multidisziplindre &insermdglicht wird. Der konsequente
modulare Aufbau zieht sich durch das gesartAV-System, angefangen bei der
Entwicklungsprozesskette tUber den strukturellenbaufdes Gerétes bis hin zOnboard-
Elektronik und der Bodenstation. Eine entscheiderBiesonderheit des modularen
Systemaufbaus ist die Mdglichkeit, das Fluggeratkimzester Zeit in unterschiedlichen
Konfigurationen flugfertig aufzubauen beziehungsseinnerhalb von nur 30 Minuten in
andere Konfigurationen umzuristen. Somit sind \@chisflige zwischen bekannten
Standardkonfigurationen und neu zu untersuchendaeriigfurationen mit geringen Einflissen
durch wechselnde Umgebungsbedingungen moglichjed&mristzeiten minimiert werden.
Die Einsatzmoglichkeiten des Gerates werden nochmadiurch erweitert, dass bei Bedarf
Module mit spezieller Ausstattung an Sensorik, Akbwik oder missionspezifischem Aufbau
konfiguriert und angeschlossen werden kdénnen.

Das vorgestellte Konzept wird bezliglich seiner Geenund Potenziale analysiert. Dazu
werden zunachst physikalische Einschrankungen diséhode untersucht, gefolgt von der
spezifischen Betrachtung des hier vorgestellten zZ€ptes. Es zeigt sich, dass
Freiflugversuche von &hnlichen Problemen bei demali&ung betroffen sind wie
Windkanalmessungen. Sowohl in Windkanélen als anckreiflugversuchen lassen sich
Bereiche definieren, die fir Untersuchungen ungestigsind. Unterschiede liegen darin, dass
im Windkanal zum Teil Vorkehrungen zu deren vermaimer Einflussnahme getroffen
werden kénnen, wogegen beim Freiflugmodell wen{gegifienbeschréankungen bestehen und



dadurch die Skalierungseffekte besser kompensierttem konnen. In Windkanalen lassen
sich hochgenaue Messungen der aerodynamischen &aranvornehmen, da die
Umgebungsbedingungen bekannt und beeinflussbar. $md-reiflugversuchen sind die
Mdglichkeiten, Manéver abzubilden jedoch héher @mdeitern den Bereich vermessbarer
Systemdynamiken. Damit wird deutlich, dass beiddghidaen parallel angewendet werden
konnen und nicht in direkter Konkurrenz zueinarstehen.

Es wird die detaillierte Systemauslegung und Ums®zdargestellt. Zunachst wird der
strukturelle Aufbau des Fluggerates erlautert, Igefeon der Darstellung der wichtigsten
Subsysteme de®nboardSystems. Dabei wird ein mdglichst vollstandigesbid des
Systems gegeben, wobei im Falle von "Stand der Aikthdsungen eine knappe
Darstellung erfolgt, wogegen bei speziellen - aufigr der Anforderungen neuartigen -
Detailldosungen eine genaue Beschreibung gegebeth Wie sich durch den modularen
Aufbau ergebenden Besonderheiten des Avioniksystein in den Beschreibungen des
jeweiligen Subsystems enthalten. Einen bedeuteStilenwert im Systemdesign nimmt das
Flugabbruchsystem ein, welches, im hoheren Malesidhitich Redundanz und
Zuverlassigkeit ausgelegt wurde.

DasUAV-System wird durch eine modulare, anpassungsfébaogkenkontrollstation erganzt,
Uber die das System Uberwacht und manipuliert wekdean.

Es folgt die Darstellung des Autopilotensystems,Iches zur Unterstlitzung von
Freiflugmessungen ausgelegt ist. Der Autopilot @ihtheben den herkémmlichen Funktionen
zur Stabilisierung auch Navigationsalgorithmen urféunktionen zur Anregung
flugdynamischer Messmanotver. Der Autopilot ist madugestaltet, so dass er fur die
jeweilige Mission konfiguriert werden kann. Das &ringssystem ist daflr ausgelegt, dass
bei Umbauten am Fluggeréat keine Software- oder ékagpassungen manuell vollzogen
werden mussen, sondern derartige Anpassungen digomarfolgen kénnen.

Fur die Entwicklung und Tests der Systemkomponentarte eine Toolkette erstellt, die flr
die Validierung des Gesamtsystems herangezogenewAid Teststand wurde elron Bird
aufgebaut, der das System im Mal3stab 1:1 mit dfenktionen (bis auf das Fahrwerk)
abbildet. Derlron Bird ist unter anderem mit beweglichen Steuerflaichem d@anksystem,
dem Fallschirm sowie betriebsfahigen Triebwerkesgastattet. Er wurde zum Test aller
Subsysteme, des Gesamtsystemtests sowie zur Vibubegreler Windkanalversuche und zu
Trainingszwecken fur den realen Einsatz herangezo§enen weiteren Bestandteil der
Validierungstests stellen die Flugversuche mit déwoniksystem dar. Dazu wurde die
OnboardElektronik in ein verkleinertesUAV eingertstet, mit dem didn flight-
Validierungsfliige absolviert wurden.

Abschlie3end wird eine Sicherheitsanalyse dardedbelzu wurden die sicherheitsrelevanten
Aspekte des Systementwurfs und der einzelnen Si#msgszusammengefasst. Das sind vor
allem die Segmentierung der Steuerflachen und dAresteuerung, Redundanzen bei der
Stromversorgung, beim Triebwerks- und Tanksystemiesalie Flugabbruchsteuerung und
deren redundante Kommunikations- und Verarbeitueggenik. Die Untersuchung wurde in
Form einer vereinfachten Fehlerbaumanalyse duréhgefAus dieser geht hervor, dass ein
Sicherheitsgewinn erzielt werden kann. Gleichze&ggt die Analyse noch verbliebene
Single Points of Failureauf, die mit diesemJAV-Avioniksystem nicht restlos eliminiert
werden konnen. Zudem wird gezeigt, dass selbst rurfehlereinflissen das
Flugabbruchsystem ausgelost werden kann und mehreil wesentliches Subsystem
ausfallen muss, um auch diese Option zu verlidbamit ist sichergestellt, dass selbst unter
kritischen Fehlereinflissen ein Notstopp mit ansfldnder Fallschirmbergung mdaglich ist.

Aus der Fehleranalyse konnten zudem Optimierungbaombgiten fir das Avioniksystem
abgeleitet werden, welche im Ausblick dieser Abtiang erlautert werden.



Abstract

This dissertation deals with the development ofoalatar, unmanned free flight measurement
platform with a takeoff weight of 145 kg. The ptath is meant to reasonably complement
the already existing test tools such as wind turiests, CFD-calculations or simulations

during the aircraft design process. The main fagfuthis development is on the usability of

such a platform in various disciplines.

At first the history of free flight tests is deliated. It shows that free flight tests in order to
analyse or verify aircraft designs are almost ab ad aviation itself. Considering current
research projects it becomes obvious that thistapuses an increased interest again due to
new basic conditions in civil aircraft design.

Furthermore the motivation for the development geaeric platform as well as the resulting
innovative aspects of the system design are destnthich follow from the platform’s
universal application scenario. In contrast to p#hasting devices, this measuring tool is not
only meant to help examine a particular phenomemainalso serves the analysis of the
usability of downscaled aircrafts as such. Thisusdhgualitatively be carried out in different
scientific disciplines. The requirements for thesida derive on the one hand from concrete
exemplary applications and from the expectatioal$o use the aircraft for future missions on
the other. These requirements are exemplified hagetvith an assessment of potential
concerning the possibilities of free flight measneats in various scientific areas of interest
which have been carried out in tNACREproject. This NACRE study reveals that one of the
greatest potential is seen in the domain of fldyriamic research and noise measurement.

After the definition of the application areas ahe resulting requirements, the preliminary
design according to which the system was develapedresented. The new utilisation
approaches resulting from the intended use aresadhland possible solutions discussed. The
modular system construction, because of which thiidrsciplinary application is enabled, is
to be regarded as one of the main strategies. dhsequently modular design runs through
the entiresUAV-system, ranging from the development process diodine device’s structural
configuration as well as the onboard electroniad #re ground control station. A decisive
special feature of the modular system design iptssibility to build up the aircraft ready-to-
fly in different configurations within a very shotime and accordingly change to other
configurations within just 30 minutes. Thus, conigam flights between known standard
configurations and configurations yet to be exawmliman be performed with minimized
influences due to changing atmospheric conditiofise device’s applicability is also
increased by the fact that modules can be attachi#d,a special equipment of sensors,
actuators or mission specific instrumentation.

The presented concept is analysed concerningniissliand potentials. For that purpose the
physical constraints of this method are examinedfiist, followed by the specific
consideration of the presented concept. It is enitleat free flight tests are struck by similar
problems with regard to scaling as wind tunnel measents. Both in wind tunnels and free
flight tests areas can be defined which are unsleitfor examination. In the wind tunnel
arrangements can be made for a reduced influenabeske problems, whereas less size
restrictions exist for the free flight model, henttee scaling effects can be compensated in a
better way. In wind tunnels high-precision measyiih the aerodynamic parameters can be
performed since the test conditions are known amdbe influenced. However, in free flight
tests the possibilities to realise manoeuvres abkeh and enlarge the area of analysable
system dynamics. This indicates that both methadsbe used parallelly and do not directly
compete against each other.



A detailed system design and realisation are dasariAt first the structural design of the
aircraft is explained. Then the most important gstemms of the onboard system are
commented. Thus, an image of the system as comgep®ssible is given. In case of “state
of the art”-solutions the description is brief, wbas special — because of the requirements
new — solutions are described in detail. The charestics of the avionics system which arise
from the modular design are included in the desiong of the respective subsystem. The
flight abort system, which was designed with a sddocus on redundancy and safety, plays
a significant role in the system design.

The UAV-system is complemented by a modular, adaptablengroontrol station with which
the system can be monitored and manipulated.

It follows the description of the autopilot systevhich is specially designed to support free
flight measuring. Apart from the conventional funos for stabilisation, the autopilot also
contains navigation algorithms and functions ineortb excite flight dynamic measuring

manoeuvres. The autopilot is modularly designedttsd it can be configured for the

respective mission. The control system is designed way that no manual software- or
controller adjustments have to be carried out wétganging the aircraft's configuration, but
that such adjustments can happen automatically.

For the development and tests of the system conmp®@etool chain was created which was
consulted in order to validate the entire system.irAn bird was built as a test stand which
represents the system on a scale of 1:1 with alitfans (except the landing gear). The iron
bird is amongst others equipped with movable cdsudaces, the tank system, the parachute
as well as operable engines. It was used to cHesklasystems, the entire system as well as
to prepare the wind tunnel tests and for trainiaogppses in order to simulate the test flight
scenario. The flight tests with the avionics system® another component of the validation
tests. For this purpose the onboard electronics immgéemented into a downscalédAV
which was used to complete the in-flight validattests.

The safety analysis is described with a summarhefsafety relevant aspects of the system
design and the individual subsystems. In particutegse are the segmentation of the control
surfaces and their actuators, redundancies indhepsupply, the engine- and tank system as
well as the flight abort system and its redundammunication- and processing electronics.
The analysis was carried out in the form of a sihepl fault tree analysis. It reveals that
additional safety can be gained. At the same tihge analysis shows still existing single
points of failure which cannot completely be eliatid with this UAV- avionics system.
Additionally, it is shown that the flight abort $gm can be activated even under the influence
of failures, and only if more than one essentidisystem fails will even this option be lost.
This ensures that even under critical influencefsitdires an emergency stop with a following
parachute recovery is possible.

The failure analysis also revealed optimisationspmikities for the avionics system which are
dealt with in the conclusion of this dissertation.
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1 EinfUhrung

1.1 Die Bedeutung von Flugversuchen im Entwurfsprozesson
Flugzeugen

Bei der Entwicklung von Flugzeugen werden seit jehehe Anforderungen an die
Funktionsfahigkeit und Sicherheit gestellt. Um Kizsten und das Risiko fur die Entwicklung
einer neuen Konfiguration zu reduzieren, werderkleererte Modelle eingesetzt, die das
Verhalten der Originalflugzeuge in Windkanalen, delkanalen oder Wurfkanélen
simulieren. In der Entwicklung der Luftfahrt wur@ech eine Methode verwendet, um vor
einem Erstflug des Originalflugzeugs bereits Flugdazu gewinnen. Dafur wurden skalierte,
frei fliegende Modelle in freier Atmosphare erprddte Geschichte zeigt, dass Versuche, mit
verkleinerten Modellen Flugzeuge zu vermessen, ake alt sind, wie die Luftfahrt selbst.

Jede Methode bringt Vor- und Nachteile mit sich.Wé&d in Windkanalen einerseits die
Bedingungen sehr kontrolliert sind und Messungerhgenau durchgefihrt werden kénnen,
sind die Versuche andererseits durch das geringzdpigebot und die Aufhangung des
Modells beschrankt.

Freiflugmessungen bieten die Mdglichkeit, Modeblkald so im umgebenden Luftmedium zu
bewegen wie das Original. Es kdnnen Flugmanovdstémidig ausgefuhrt und unter Einfluss
aller Beschleunigungskrafte vermessen werden. Adshteilig ist anzusehen, dass die
Umgebungsbedingungen nur begrenzt vermessen weétderen. Zwar lassen sich Dichte,
Druck, Temperatur und Feuchtigkeit direkt am Geratitteln, jedoch spielen Einflisse von
Boen, Thermik und sonstigen Luftbewegungen ein@egm® Rolle, da sie als Unbekannte in
die Messungen eingehen. Diese Einflisse konnen Beispiel durch geschickte Wahl des
Testtermins und durch mehrfache Wiederholung destsTeind einer anschlie3enden
stochastischen Auswertung verringert werden.

Unter Wissenschaftlern gibt die Methode der Frgifh@ssungen zur Ermittlung von
Flugdaten Anlass zu grof3en Diskussionen. Es werdenBeispiel der Einfluss von teilweise
unbekannten auf3eren Bedingungen oder die Genauigleei in den Originalmal3stab
umzurechnenden Messergebnisse diskutiert.

Die vorliegende Arbeit widmet sich einem Thema, dés Grundlage zur Losung dieser
Fragestellungen dienen soll. Im Gegensatz zu éllgmerigen Erprobungstragern, welche im
Normalfall zur Vermessung eines bestimmten Flugkengeptes oder eines gewissen
Phanomens entwickelt wurden, wird im Rahmen didd#randlung die Entwicklung einer
generischen Testplattform zur Analyse der Methodiss beschrieben. Dazu wird das
System speziell fir dieses neuartige Nutzungskdneefwickelt. Die Plattform soll in der
Lage sein, in mehreren Disziplinen einsetzbar zo. $enerhalb einer zuerst durchgefihrten
Auswahlbetrachtung wurden potentielle Bereiche Eueifluganalyse bestimmt. Diese
Bereiche stellen eine Zusammenfassung von Diseiplotar, die bei Analysen durch andere
Methoden benachteiligt sind. So wurden zum Beispid Flugdynamik, Rettung aus
kritischen Flugbedingungen und Larmanalysen alsiBbe mit hohem Potenzial fir den
Einsatz der Freiflugmessung bewertet. Bereiche wierodynamikmessungen
(Laminaritatsuntersuchung, Wirbelschleppenanalyse.wyirden als eher ungeeignet
eingestuft. Das Ergebnis dieser Vorbetrachtungtze@ss einerseits bestehende Methoden
fur bestimmte Disziplinen die durchaus besten Asetiyethoden darstellen, und andererseits
das Feld untersuchbarer Ph&dnomene durch den EiwsatZreiflugmessungen erheblich
erweitert werden kann [1]. Obwohl dieses Ergebnishtnunerwartet ist, missen sich
Freiflugmessungen immer noch der Akzeptanzdiskuasstellen. Die steigenden Potenziale
der Freiflugmessungen konnen dadurch begrindet emngrdlass erst in den letzten
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Jahrzehnten durch die Miniaturisierung der Techlilk Qualitat der Messungen in einen
Bereich gekommen ist, dass Untersuchungen Uberheiptder nétigen Genauigkeit
durchgefuhrt werden konnen. Trotz dieses Qualpéisges wurde bisher keine
Untersuchung der Methode an sich durchgefihrt. Bals durch die in dieser Arbeit
beschriebene Plattform ermdglicht werden.

In der Luftfahrt ist ein Paradigmenwechsel zu bebben. Voraussagen von Experten
verschiedener Disziplinen ergeben, dass fur eineiteven Quantensprung in Bezug auf
Effizienz, Transportkapazitat, La&rmbelastung undcReeite eines Transportflugzeuges ein
Wechsel der aerodynamischen Konfiguration, der Nlien und Antriebskonzepte
bevorsteht. Die Luftfahrtindustrie sieht sich daheit dem Problem konfrontiert, dass
bestehende Tools zum Entwurf eines Fluggeratek stat der Standardkonfiguration
verwoben und nur begrenzt fur unkonventionelle kgpftionen anwendbar sind.

1.2 Literaturrecherche - Entwicklung der Freiflugversuche

1.2.1 Historische Entwicklung

Im Folgenden soll ein Uberblick tiber die Histone Bereich der Ermittlung von Flugdaten
aus Versuchen mit frei fliegenden Messplattformegeadpen werden. Es wird dargestellt, seit
wann und in welcher Form unbemannte Testplattformemr Generierung von
Flugversuchsdaten eingesetzt werden. Um ein mdjlicimfassendes Bild zu erhalten,
werden die Anfange von Windkanalmessungen und Elsgehen im OriginalmalRstab kurz
angerissen.

Bereits seit den Anfangen der Luftfahrtindustrierdan verkleinerte Modelle in Windkanalen
zur Analyse von hauptsachlich aerodynamischen Rhénen benutzt. Jene Modelle waren
passive Objekte. Einfluss konnte man von aul3en 8ieuergestdange nehmen, indem
Parameter wie Anstellwinkel oder Schiebewinkel ieariwurden. Uber die Steuerung des
Kanals sind unter anderem Parameter wie die Gesdykeit des Luftstroms,
Luftzusammensetzung, Dichte, Druck und Temperaegirtflussbar. Messungen wurden
durch Sonden vorgenommen, welche wahlweise im Moa@er um das Modell herum
platziert wurden sowie durch Sensoren in der Aufiudig, durch die Krafte und Momente
erfasst wurden. Die zum Einsatz gekommenen, skatidviodelle waren meist weder mit
beweglichen Steuerflachen ausgerustet noch gaibbeSenulation des Antriebs.

Ahnlich frith sind die Anfange der Freiflugmessungsehen. So wurde schon im Jahr 1919,
wenige Jahre nach dem ersten motorisierten FlugGadarider Wright (1903) im NASA
Langley Research Centater Testbetrieb mit speziell ausgeriisteten Vedtifpern im
Originalmal3stab aufgenommen. Warner und Nortortdas$ie Ergebnisse dieser ersten Tests
in [24] zusammen. Ein Kurzuberblick tber die wadté&eschichte des Testgelandes ist in
[22] zu finden. Obwohl zu jedem Zeitpunkt die bestugbare Technik zur Messung
eingesetzt wurde, waren Datenraten, GenauigkeitAuftbsung nicht von besonderer Giite.
Die verwendeten Sensoren in bemannten Versuchstragerden als "eher bescheiden”
beschrieben.

In einem nachsten Schritt entwickelte sich die Magsim Windkanal von statischen
Messungen hin zur Mdoglichkeit von dynamischen Magsu. Die verwendeten Modelle
bekamen zum Teil bewegliche Steuerflachen. Modeileden auf einer Verfahreinrichtung
gelagert, um Flugbewegungen nachzuempfinden undelsmiDMS-Waagen Krafte und
Momente bestimmen zu konnen. Eine zweite Moglighkeistand darin, ein Modell frei
beweglich aufzuhdngen. Durch Anregungen von aulérn fdas Modell Bewegungen im
jeweiligen Freiheitsgrad aus. Der Vorteil dieserthgle liegt in der Einfachheit des Aufbaus,
allerdings war die Qualitdt der Messungen hinsicihtleiniger Disziplinen beschrankt.
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Entwicklungen dieser Art wurden vor allem in derb@8r und 60er Jahren unternommen
[24].

Freiflugmessungen wurden nun auch mit Hilfe vonklenerten Modellen durchgefihrt.
Messungen mit Modellen haben diverse Vor- und Nalghtverglichen mit den bis dahin
verwendeten Methoden. Die ersten Versuche, verdinviodelle in Freiflugmessungen zu
benutzen, wurden in Form vddrop testsunternommen. Dazu wurde das Fluggeréat mittels
eines bemannten Tragerflugzeugs in eine groRe hWéharacht und ausgeklinkt. Die zur
Verfligung stehende Messzeit war die, die das Genédbtigte, um im Gleitflug zuriick zum
Boden zu gelangen. Anfanglich waren diese Moddegine Gleiter ausgelegt und wurden
unter anderem zur Simulation von Wiedereintrittsuehen eingesetzt. Spater bekamen die
Drop modelsSteuereinrichtungen und konnten kontrolliert aibgie Relativ frih wurden
auch Tests mit eigenstartfahigen Fluggeraten uobenmen, wie das Beispiel aus den 1970er
Jahren de8/8 large scale fighter airplander NASA zeigt [1] oder das NASAcale F-15
remotely piloted research vehicle progréb). Das Verfahren, die Gerate mit einem Trager in
die Luft zu bringen, wurde teilweise zur Optimiegutler Testzeit und zur Einsparung der fir
den Steigflug bendtigten Energie weiterhin beibimal

In den spaten 80er Jahren wurde die X29-A Konfigoma sowohl mittels
Windkanalversuchen und Spinnkanaltests als auchHitig¢ einesDrop modelsuntersucht.
Mittels eines Helikopters wurde das Gerat auf Anggadhe gebracht, um es dann nach dem
Ausklinken im kontrollierten Gleitflug zu vermessg4].

Abbildung 1 X29-A Drop model(Quelle: www.456fis.org)

Ein weiteres Beispiel fur die kombinierte Anwendungn Freiflugversuchen und
Windkanalmessungen stellt die X-31 dar. Sie wunae Liaufe der 90er Jahre beziglich
flugdynamischer Eigenschaften untersucht [34],[38],

Ein moderner Vertreter der Technik derop modelsist das auf 22% skalierte F/A-18E/F
Drop model Dieses Testgerat stellt eine verkleinerte Versieimes zweistrahligen
Uberschallflugzeuges dar. Das Modell ist ein Babgiir die neueste Generation von
Freiflugmodellen mit integriertem, digitalem, quagdiex fly-by-wire System mit

Autopilotenfunktion [1].
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Abbildung 2 F/A-18E/F Drop model(Quelle: Nasa Images, Jahr 2000)

Im weiteren Verlauf zeigte sich, dass stationaragflstande optimal im Windkanal

untersucht werden kénnen und Freiflugmessungen bherinstationdren Zustanden ihr
Potenzial besitzen. Daher stellt einer der gro/@emeiche der Freiflugmessungen die
Untersuchung jedweder Art von Mandvern dar. Einnmades (ziviles) Flugprofil besteht

vereinfacht aus den Phasen Start, Anstieg zur fReyb®dhe, Reiseflug, Abstieg und

Landung. Die interessanten Bereiche flur Freiflugtsitichungen sind alle Abschnitte bis auf
den Reiseflug. Die konstanten, stationdren Zustémdeeiseflug lassen sich in Windkanalen
mit sehr guter Qualitat vermessen und analysidbendie Vermessung im freien Flug sich
hauptsachlich auf die mandverreichen Abschnitte désges konzentrierten, ist es
nachzuvollziehen, dass sich die Gerate schnellrearenDrop modelszu eigenstart- und

landefahigen Testplattformen entwickelten, um a&thrt- und Landephase komplett zu
vermessen.

Die NASA untersuchte mit Hilfe eines generischenanBportflugzeugmodells das
flugdynamische Verhalten eines weiteren SonderfalRettung aus Storfall-Bedingungen.
Dieses Programm (NASA’Aviation Safety and Security Programt aufgrund eines hohen
Interesses ins Leben gerufen worden, Flugzeugkardigpnen ahnlich heutigekirliner in
kritischen Bedingungen zu testen [3], [29], [3]}. [Piese Tests sind mit Windkanalversuchen
nur sehr beschrankt umsetzbar. In Simulationertieses haufig Einschrankungen aufgrund
der Giltigkeitsbereiche hinterlegter Rechenmodeli@ bestimmte Arbeitspunkte.
Freiflugversuche zur Analyse katastrophaler Kond#n sind mit Transportflugzeugen im
Originalmal3stab praktisch nicht umsetzbar. Daherdere vermehrt skalierte Modelle fur
diesen Bereich eingesetzt. Da&IRSTAR Testb&d11] wurde entwickelt, um kritische
Flugszenarien im Freiflug unter Zuhilfenahme eirsé&glierten, unbemannten Modells zu
untersuchen. Die Methode erd6ffnete vollig neue méglichkeiten. Ohne Risiko fir etwaige
Besatzung und mit wesentlich gro3eren Bereichem@glichen g-Belastungen konnten nun
kritische Szenarien vollstandig nachgebildet werdeiese Art Messungen sind auf3erdem
mit geringeren Kosten verbunden.

Abbildung 3 Generic Transport ModeNASA (Quelle: [3])
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Im Projekt FASER [24] wurde anhand eines skalierten, ferngestengfieinflugzeuges die
Methode zur Analyse von Flugdaten beziiglich Kodfemenz untersucht. Hauptziel des
Projektes war es, die Methode bezuglich der Tegiffrz zu optimieren. Es sollte eine
Plattform zur schnellen Generierung von Daten asit@lt werden, um diese in Bereichen wie
dynamische Modellierung, Regleroptimierung und Saton zu nutzen.

In [1] untersucht Arning die Eignung von Modellfkgysuchen fir die Vermessung von
Wiedereintrittskorper-Geometrien. Dabei geht es walem um den Einsatz neuer,
miniaturisierter, elektronischer Komponenten wienS®en und Prozessoren. Weiterhin
sollten Versuche preiswerter und somit wirtschetfir werden.

Eine weitere Testeinrichtung, welche bereits eireitweisen Lickenschluss zwischen
Freiflugversuchen und Windkanalmessungen darsistitder B20-Katapult. Der Katapult
stellt eine Halle mit einer Testsektion von ciréard Hohe x 20 m Breite x 50 m Lange dar.
Uber ein Katapult kann ein Modell beschleunigt siudch die Testsektion geworfen werden.
Wahrend dieser kurzen Flugphase besteht die MaglichiMessungen durchzufiihren, wobei
auch hier ein entscheidender Vorteil der zumindesiveise beeinflussbaren &uf3eren
Randbedingungen besteht. Der Kanal wird unter a&mderzur Untersuchung von
Wirbelschleppen verwendet [5]. Als nachteilig inzZBg auf flugdynamische Untersuchungen
ist die beschrankte Mandvrierfahigkeit des Untesmgsobjektes und die Kirze der zur
Verfigung stehenden Messzeit anzusehen.

1.2.2 Aktuelle Projekte

Ein zusatzliches Feld der Untersuchungen mit Fgiflodellen stellt die Analyse der
Flugzeugkonfiguration an sich dar. Sdmtliche Me#rodur Analyse von Fluggeraten stitzen
sich auf eine breite Wissens- und Erfahrungsbatés sich seit nunmehr tGber 100 Jahren
Luftfahrt entwickelt hat. Da sich die Fluggerateslehe letztlich industriellen Einsatz fanden,
relativ schnell zur Konfiguration "Fligel — Rumpieitwerk" entwickelt haben, ist auch hier
der Erfahrungsschatz an Kenntnissen am hochstemit Sasst sich fur Simulationen,
numerische Berechnungen, FE-Methoden und Windkatexlsuchungen sagen, dass durch
die jahrzehntelange Optimierung auf eine bestimRiteyzeug(standard)konfiguration sich
auch der Guiltigkeitsbereich dieser Methoden aufd&iedkonfigurationen eingeschrankt hat.
Um diese nun auf so genannte unkonventionelle li§orditionen zu erweitern, unternimmt
die Luftfahrtindustrie ausgedehnte Testkampagnérskaiierten Modellen. In den Fokus der
Untersuchungen sind zum BeispiBlended Wing Bodi{onzepte getreten, da sich die
Luftfahrtindustrie von dieser Art Flugzeug den ehtdenden Schritt in Richtung groRere
Dimensionierung, besseres Nutzlast-Struktur-Venlgiltund hohere Effizienz als bei
herkémmlichen Konfigurationen verspricht.

Deutschland - K2020 Projekt und USA — X48B Projekt

Zwei Vertreter fur unkonventionelle Konfigurationsimd die X48-B [11],[30] und di¥ ELA

Il (Very Efficient and Large Aircraft Wahrend die X48-B in England gebaut wurde und in
Amerika getestet wird, ist die etwas kleinere, ali#nso leistungsfahig&ELA 1lim Rahmen
des Projektes K2020 an der Universitat Stuttgarige Monate vor der X48-B zum Erstflug
abgehoben [36], [34].
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Abbildung 5 VELA |l Demonstrator (Quelle: IFB, Universitat Stuttgart)

Beide Gerate sind selbststartfahig, werden durchiddlirturbinen angetrieben, sind mit
einem aufwendigen Klappensystem ausgertistet untzd&esautomatische Flugsteuerungen.
Zur Erfullung der Messaufgaben besitzen die FlugeeuDatenerfassungs- und
Aufzeichnungssysteme. DMELA Il ist zudem noch mit einem Einziehfahrwerk ausgestat

wodurch eine hohere Qualitat der Messergebnissgchtrwird, da keine Storeinflisse des
Fahrwerks vorhanden sind. Aul3erdem besitzt\# A ein Gesamtrettungssystem, das im
Notfall zur Bergung desUAVs benutzt werden kann. Die X48-B ist mit einem
Bremsfallschirm ausgestattet, der im Falle von mtiadlierbarem Trudeln zur Stabilisierung

des Gerates beitragt und mit einem Bergesystem.

Beide Projekte dienen der Untersuchung der aeradigchen KonfiguratiorBlended Wing
Body.

EU —NACREProjekt

Das Ziel der im EU-ProjekNACRE angestrebten Analyse ist es, Forschungsarbeit zur
Beantwortung allgemeiner Fragen tber die MethodeFdeiflugversuches mittels skalierter,
verkleinerter Versionen des Originals zu betreibB®azu sollen Fragen beziglich der
moglichen Einsatzgebiete der Methode, der errei@masenauigkeiten mittels heutiger
Sensorik und Aktuatorik und der Ubertragbarkeit Begebnisse auf das Original beantwortet
werden.

Die Herausforderung dieses Projektes bestand ifcd@vicklung einer Tragerplattform, um
auf diese generellen Fragen moglichst allgemeiiggiAntworten zu finden, ohne sich dabei
an eine Konfiguration zu binden.

Die gewahlte Strategie zielt auf einen bisher eligea Modularitatsgrad. Die Konfiguration
des Tragers ist nah an der heutiger Verkehrsfluggzelasst sich aber durch ein spezielles
Konzept in verschiedene andere Konfigurationen unoelm. Diesem modularen
strukturellen Konzept folgt ebenso die Architektles Avioniksystems, durch welches ein
Umbau des Gerates Uberhaupt erst ermdglicht wird. 2u verhindern, dass der Wechsel
zwischen verschiedenen Konfigurationen zu viel #ednspruch nimmt, wurde die Avionik
speziell daflr ausgelegt und optimiert. Der Wechseschiedener Konfigurationen kann nun
innerhalb so kurzer Zeit durchgefuhrt werden, dssgar Vergleichsflige verschiedener
Konfigurationen an ein und demselben Tag durchf@hgind. Eine Veranschaulichung der
Strukturmodule ist in Abbildung 8 dargestellt. Dasdulare Konzept ist bisher an keinem
weiteren Trager, welcher fir Freiflugmessungen kwast wurde, vorzufinden. Das liegt
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unter anderem daran, dass die Fluggeréate im Naathdifr einen speziellen Testzweck

gebaut und optimiert werden. Mit dem ForschungsabenNACREwurde nun seitens der

Partner erstmalig das Ziel gestellt, die Methodesaih zu untersuchen und das dafir
notwendige System zu entwickeln. Mit diesem Systéamssen sich zum Beispiel

Skalierungsbedingungen optimal einstellen und nabfiQurationen in Vergleichsfligen mit

systematisch einstellbaren, haufig auftretenden updysikalisch unvermeidbaren

Skalierungsfehlern gezielt vergleichen. Das Gesétseitens des Systems so entwickelt
worden, dass es fur den multidisziplindren Eingggeignet ist. Dazu bietet das System
beispielsweise eine Vielzahl von Sensorikschnitestan jedem Bereich der Struktur an. Das
OnboardSystem wie auch die Bodenstation sind modularaffestund kénnen je nach

Einsatzzweck zusammengestellt werden. Schnittetelle austauschbaren Strukturbauteilen
sind standardisiert, so dass nicht nur die beredéstehenden Teile Verwendung finden
konnen, sondern auch zukiinftige. Eine weiterfUheeBdtrachtung der Systemeigenschaften
wird in Kapitel [4] gegeben.
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2 Zielstellung

2.1 Motivation zur Entwicklung einer generischen Messpttform

Die Konfigurationen heutiger Verkehrsflugzeuge wsdtbeiden sich nur geringfiigig
voneinander. Unterschiede gibt es oft nur in deor8nung von Triebwerken und in der
Leitwerkskonfiguration (T- oder Kreuzleitwerke). dere Variationsmoglichkeiten treten gar
nicht oder sehr selten auf. So ist zum Beispielteamnisch nicht aufwéndigeres V-Leitwerk
praktisch nicht aufzufinden. (Es gibt Ausnahmen Kirinflugzeugbau.) Es stellt sich die
Frage, weshalb der Variantenreichtum im Verkehgzfwgbau so gering ist.

Oft existieren mehrere Ansatze zur L6sung einelsnischen Problems. Bei der Umsetzung
des Gesamtsystems wirken sich die Unterschiedenddme- oder Nachteile einer gewéhlten
Detailldosung nur noch geringflgig aus, da ein Optminnerhalb eines Subsystems nicht
zwingend zu den besten Losungen in anderen Subsgstdihrt. Ist nun einmal eine

funktionierende Lésung gefunden worden, liegt ésnahe, diese weiterzuentwickeln und zu
optimieren anstatt andere Varianten zu erproben.

Die Entwicklung eines Flugzeugs dauert Jahrzehme ist kostspielig. Kosten fir
Anderungen in der Konfiguration stehen oft in kemn&/erhaltnis zum Nutzen. In der
Vergangenheit spielte fir Flugzeugbauer nahezudreuEffizienz bei der Entwicklung eine
Rolle. Es gab nur wenige durch den Flugzeugbauer &heachtende
konfigurationsbestimmende Randbedingungen, wie Bempiel die Bestimmungen Uber die
maximale Spannweite. Daher sind von dritter Sed@nk Einflusse entstanden, die den
Flugzeugbauer dazu animiert hatten, alternativaib§en zu seinen derzeitig verfiigbaren zu
entwickeln.

Die einzigen Exoten in Bezug auf die Flugzeugkamigion bei Grol3flugzeugen stellen
Gerate dar, die fur einen bestimmten Anwendungskweetwickelt, beziehungsweise
abgewandelt wurden und bei denen zur Effizienz nosbitere hochpriorisierte
Anforderungen kamen. Dazu zahlen LastenflugzeulygjzEuge mit besonderen Start- oder
Landeeigenschaften, besonderen Be- und Entladéverfaoder Anforderungen aufgrund der
Nutzlastgeometrie. Aber selbst diese Geréate siott ler Besonderheiten vergleichsweise
konventionell. So stellt der Supertransporter AsbuBeluga im Grunde eine
Normalkonfiguration mit extremen Rumpfdimensionem.dEine Antonow 225 unterscheidet
sich von der Normalkonfiguration durch ihr Leitwerkd ein besonderes Fahrwerk.

Die Flugzeugindustrie erwartet in den n&chsten z#dimten eine Anderung der
Anforderungen an ein Verkehrsflugzeug [22]. Wahremdnachst nur die Effizienz
(Reichweite und Transportkapazitat im Verhaltnikkamsten und Verbrauch) im Vordergrund
stand, werden neue Aspekte hinzukommen. In Zukuaftlen Flugzeuge bendtigt, die neue
Anforderungen beziglich Larm und Schadstoffaussidillen missen. Die Anforderungen
durch die erwarteten gesetzlichen Anderungen sardrtthoch, dass dies nicht allein durch
bessere Triebwerke erreicht werden kann. Die Imdustchnet daher mit Umstellungen im
Bereich der Gesamtkonfiguration.

Es gibt auch technische Ursachen, die zu Konfigamatvechseln fihren konnten. Es wird
derzeit davon ausgegangen, dass mit den heute riiekaMaterialien keine wesentlich
groRBeren Fluggerate in der Standardkonfiguratiobage werden kdnnen, als die grof3ten
heutigen Vertreter (nicht unter Beibehaltung hearti§erformance). Es ist jedoch mdglich,
dass mit heutigen Materialien unter einem Wechsel Kbnfiguration die Kapazitaten der
Fluggerate weiter wachsen kénnen.

Technische Ursachen, die zu einem Konfigurationkaelcfuhren konnen, sind auch im
Bereich des Ressourcenmanagements zu sehen. Dfahrtifhdustrie ist gezwungen, Uber
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Energiespeicher unabhangig von Ol nachzudenken.libhég Vertreter sind gasférmige
Energietrager, deren Tanks oder Speicher unter &hdeh das Fluggerat grundlegend
beeinflussen.

Die Liste der potentiellen Ursachen fir Konfiguoadnderungen ist lang, und daher besteht
bei der Luftfahrtindustrie ein erhdhtes Interesseh tber deren Auswirkungen bewusst zu
werden. Lésungsanséatze wie:

= Blended Wing Body Geometrien zur Erh6hung der aerodynamischenit@uales
Gesamtsystems (Verringerung des Anteils von aemdisth nicht zum Auftrieb
beitragenden Strukturen),

= in die Struktur integrierte Triebwerke oder durchudgzeugteile abgeschattete
Triebwerke zur Verminderung der Larmemission Riogt@oden,

= Fluggerate mit Dreiflachenkonzepten zur Beeinflagsuwles Flugverhaltens und
letztlich der moglichen An- und Abflugprozeduren r ztverminderung der
Belastungen in Flughafennéhe

sind nur einige Vertreter von potentiellen Idees. & leicht nachvollziehbar, dass fur die
Luftfahrtindustrie ein hohes Interesse zur Analydeser unkonventionellen Anséatze
hinsichtlich ihres Nutzens und ihrer Kosten besteht

Die bisherige Flugzeugentwicklung basiert auf eirjahrzehntelangen Erfahrungsschatz im
Bereich der Standardkonfigurationen. Es fallt dakehwer, neue Konfigurationen mit
bestehenden zu vergleichen, da die Datenbasis f2flt Problem besteht aber auch bei der
Generierung der Daten. Rechentools und Simulatioké&mnen nicht einfach auf
unkonventionelle Konfigurationen angewendet werdeia, die Methoden dort ihren
Gultigkeitsbereich verlieren. Die Tools greifen aihe Datenbasis zurlick, die tber lange
Zeit geflllt und optimiert wurde, aber hauptsadhlienit Daten aus Messungen,
Untersuchungen und Erfahrungen mit der Standardianaition. Daher darf diese Datenbasis
nicht ohne Weiteres extrapoliert werden. Die Luftfandustrie hat demnach ein gesteigertes
Interesse an einer Erweiterung ihrer Datenbas®dhtlich unkonventioneller Fluggerate und
an der gleichzeitigen Weiterentwicklung von Rechel#.

Aufgrund dieses Interesses hat die Luftfahrtindeisterschiedene Forschungsvorhaben ins
Leben gerufen, um unkonventionelle Konfigurationen untersuchen. Dabei besteht
allerdings das Problem, dass Flugerfahrungen odessiaten von unkonventionellen
Fluggeraten wenig oder gar nicht vorhanden sind bedtehende Analysetools nicht
angewendet werden kénnen. Es liegt also der Schake, die bestehende Licke durch
Flugversuche mit unkonventionellen Flugzeugkonfgianen zu fillen. Eine dafir sinnvolle
Methode liegt in der Verwendung skalierter Modalieser Konzepte. Das ProjeMACRE
widmet sich der Analyse dieser Methode. Im Unteesttzu vielen anderen Projekten (wie
K2020,AIRSTAR X48b) wird keine konkrete Konfiguration untersycgondern die Methode
an sich. Die Methode basiert auf einem frei fliedgm skalierten Modell, welches im Flug
vermessen wird. Die gewonnen Daten kdnnen - umpeetcin den Originalmal3stab -
verwendet werden. Ziel des Projektes ist es, dighbtke auf vielfaltige Phdnomene hin zu
untersuchen, um die Potenziale und die Grenzen Rlagversuchen mit frei fliegenden
Modellen herauszuarbeiten. Daflr wird ein Messg&enottigt, welches den besonderen
Anforderungen gerecht wird. Zum einen macht die Ips& von Freiflugversuchen mit
Modellen in verkleinertem Mal3stab nur Sinn, wenm Brgebnisse validiert werden kénnen.
Das Messgerat sollte demnach in Konfigurationenliénheutiger Verkehrsmaschinen
betreibbar sein. Zum anderen sollte das Fluggaréh an Form eines unkonventionellen
Fluggerates betrieben werden kénnen. Weiterhin komimzu, dass unabhangig von der
Konfiguration noch verschiedene Themenfelder untthswerden sollen wie Flugdynamik,
Larm, Effizienz und so weiter. Das Messgerat muse aowohl multifunktional als auch
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modular aufgebaut werden: multifunktional, um mntarschiedlichsten Messsystemen,
Sensoren oder Zusatzausrustungen fliegen zu kénandmmodular, um den Testbetrieb in
unterschiedlichen Konfigurationen zu ermoglicher wergleichbare Daten zu generieren.
Von einer bekannten Konfiguration startend, kbnnesich schrittweise davon entfernend -
Effekte unkonventioneller Konfigurationen analysiererden. Die GroR3e des Gerétes wird
dabei von verschiedenen Kriterien bestimmt. Derli8kangsfaktor sollte so gering wie

moglich gehalten werden, um die Ubertragbarkeit @@ten zu gewahrleisten [36].

Gleichzeitig stellt es einen Vorteil dar, wenn dakiggerat auch mit herkémmlichen

Methoden (zum Beispiel im Windkanal) untersucht deer konnte. Aufgrund dieser

Anforderung bildet die Grol3e der derzeitig exigieten und verfigbare Windkanéle eine
obere Limitierung der Fluggerategrol3e fir dieseseRt.

Die Motivation zum Bau einer generischen Testpbatif besteht demnach in der Generierung
von Flugdaten unkonventioneller Flugzeugkonfiguna¢in zur Erweiterung der
Gultigkeitsbereiche von Vorentwurfsmethoden. AuBerdsoll die Plattform benutzt werden
konnen, um diese Daten einer Validierung zu urgden, indem die Messplattform auch in
Konfigurationen bestehender Flugzeuge erprobt umtéh@nkbmmlichen Methoden untersucht
werden kann.

2.2 Innovative Aspekte des Systementwurfs

Die Idee, skalierte Fluggerate fiur die Vermessungfreien Flug zu nutzen, ist nicht neu.
Haufig werden diese Art Messgerate von Forschungsbitungen entwickelt, die an der
Untersuchung eines bestimmten Phanomens interessidroder von der Luftfahrtindustrie
zur Erprobung neuer Konzepte.

Ziel dieses Systementwurfs ist es, eine generigdatiform zu entwickeln, die allgemeine

Merkmale eines modernen Transportflugzeuges besizh also an der Skalierung eines
bestehenden Konzeptes orientiert aber auch zugénKionzepte widerspiegeln kann. Das
Fluggerat soll eine Plattform darstellen, welche &nalyse unterschiedlichster Phanomene
herangezogen werden kann.

Die Multifunktionalitat ist der zweite besondere p&&t, der sich auf den Systementwurf
auswirkt. Da das Fluggerat als eine Plattform férwérschiedensten Anwendungsdisziplinen
herangezogen werden soll, muss der Systementwudprechende Moglichkeiten zur
Anpassung an die jeweilige Messaufgabe vorsehen.

Daraus wird die Anforderung an ein modulares Kohadygeleitet, wie es in diesem Entwurf
umgesetzt wurde. Durch die Modularitdst werden Fagsigrade gewonnen, die in
herkdbmmlichen Systementwlrfen nicht vorhanden s Freiflug-Messplattform wird
dadurch im Systemumfang skalierbar und seitens Kenfiguration variabel. Mit
Konfiguration ist in diesem Fall nicht nur das aBmamische Erscheinungsbild, sondern
auch die testspezifische Ausstattung mit ElektroSénsorik und Aktuatorik gemeint. Durch
die Moglichkeit, die Messplattform fur ein bestingstzu untersuchendes Phanomen mit
entsprechender Ausristung zu versehen, ist es chiglias Einsatzfeld des Fluggerates
wesentlich zu erweitern. Daher wird der Begriffaffiorm™” verwendet, welche nicht fir eine
bestimmte Messaufgabe entwickelt wurde, sondern Biesis fur Untersuchungen in
verschiedenen Themenfeldern darstellt.

Einen besonderen Stellenwert in diesem Systemehtvimmt die modulare Auslegung des
gesamten Flugzeugs ein, angefangen von der Avidogk die Software bis hin zur Struktur.
Das Fluggerat wurde zunachst in sinnvolle Teileligdgrt, die spater als eigenstandige,
austauschbare und in sich abgeschlossene Modulgtzbemerden kdnnen. Die Art der
Module wird in Kapitel 4 erlautert. Das Grundkonizdjeses modularen Aufbaus sieht zudem
vor, dass ein Wechsel dieser Konfigurationen, a#so Austausch der Module, in
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kirzestmaoglicher Zeit durchfuhrbar sein soll. Imflegenden Systemdesign ist das innerhalb
von 30 Minuten mdglich. Vergleichsfliige verschiegieiKonfigurationen kénnen daher in
sehr kurzem zeitlichen Abstand erfolgen. Das ertdi@tVergleichbarkeit von Messungen
aufgrund minimierter Schwankungen meteorologiséhefilisse.

Die Plattform wird mit einem besonderen Schnittstéddonzept ausgestattet, was sich sowohl
auf Schnittstellen innerhalb des Systems als aach @ulRen zu Peripheriegeréten bezieht.
Beides dient der Verwirklichung einer variablen t8psarchitektur. Innerhalb des Systems
entstehen dadurch Freiheitsgrade bei der Art undsa@wnensetzung von
Systemkomponenten, aul3erhalb eroéffnen sich Mogtithik zur Erweiterung des Systems.
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Abbildung 6 Module und Schnittstellen

In Abbildung 6 ist das Prinzip der Architektur destellt. Das System bestehend aus dem
Hauptrechner und diversen Steuerungsmodulen, chersiden jeweiligen Struktursegmenten
des Fluggerates befinden (rot hinterlegt), lasst gum einen skalieren (rechte Seite), zum
anderen modifizieren (durch Austausch von Modules Bluggerates) oder fur bestimmte
Missionsanforderungen durch Erweiterung mit zugétel Nutzlast konfigurieren (grine
Boxen). Die Anzahl der Steuerungsmodule hangt v@smejligen Fluggeréat ab.

Zusammenfassend lasst sich sagen, dass durch daglaneo Strukturkonzept ein hoher
Variationsreichtum beziglich zu testender Konfigiorzen gegeben ist. Die Umristzeiten
sind durch spezielle Modulschnittstellen sehr kiie Schnittstellen zwischen den Modulen
schranken aufgrund ihrer Auslegung die Ausstatiings Moduls nicht ein.

Das modulare Strukturkonzept, die offene und véighystemarchitektur, das dezentrale
Schnittstellensystem und die Vielzahl von verfugoaSchnittstellen bilden die Grundlagen
fur die Multifunktionalitat. Dadurch kann die Plattm je nach Testaufgabe mit designierter
Technik ausgestattet und somit angepasst werdemchDden modularen Aufbau der

Strukturelemente des Fluggerates lasst sich digfd?ta in verschiedenen aerodynamischen
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Konzepten betreiben. Der Einsatz der Plattfornjeistach Ausriistung in unterschiedlichen
wissenschaftlichen Disziplinen wie Aerodynamik, gdynamik, Okonomie oder Okologie
moglich.
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3 Problemspezifikation

3.1 Potenzialabschatzung verschiedener Disziplinen fidie
Freiflugmessungen

Es stellt sich die Frage, welche wissenschaftlich&sziplinen in Freiflugmessungen
untersucht werden kénnen und welche nicht. Ausktéthrungen von Windkanalen hat man
bereits einige Erkenntnisse gewonnen. Je nach (iisziergeben sich verschiedene
Anforderungen an die Untersuchungsmethode und feclet Methode eignet sich fir jedes
Ph&nomen. Es lassen sich bereits innerhalb derRafmraimessungen Unterschiede aufzeigen.
So sind zum Beispiel Windkanalmodelle zur Untersughvon Trudeleigenschaften sehr
klein (Beispiel im Mal3stab 1:28 mit einer Spanneeibn circa 40 cm in [8]), da sich
Messergebnisse dieses Phanomens gut und ohne ardRshwierigkeiten auf den
Originalmal3stab Ubertragen lassen und wenig dureh 8kalierungsfaktor beeinflusst
werden. Bei Untersuchungen von Derivativen dagemgiet ein groRtmaogliches Modell und
somit auch ein groBtmoglicher Durchmesser des \Windls angestrebt.
Untersuchungsergebnisse bei der Bestimmung vorv&ieren werden umso verlasslicher, je
kleiner der Skalierungsmal3stab ist. Analysen vaebiverken sind in Windkanélen relativ
schwierig, und je nach zu untersuchendem Phanorremvit Ersatzmodellen gearbeitet. Bei
Larmuntersuchungen werden die interessierendenuénzgn oft kinstlich hergestellt. Bei
Schub- oder Schubstrahluntersuchungen muss mifedatzmotoren (oft elektrisch oder
pneumatisch) das verkleinerte Triebwerk angetrielverden, was zumindest teilweise den
Schubstrahl simuliert. Die Untersuchungen laufen@ierbinen sind nur in speziell dafur
vorgesehenen Kanélen moglich, bei denen das Abgmgeiehen kann. Diese Kandle sind
normalerweise keine geschlossenen Systeme (in déiedruft zirkuliert), sondern die Luft
tritt nach der Messsektion ins Freie aus. In dgamt Windkanalen kénnen zum Beispiel
keine alternativen Gase eingesetzt werden, um didilvheigenschaften zu variieren. Die
Beispiele zeigen, dass je nach Phanomen die Art\Wetke der Windkanalunteruchung
angepasst werden muss, und sie zeigen Grenzers Medahrens auf.

Fur Freiflugmessungen wurde zunachst ermitteMyeichen Bereichen prinzipielle Interessen
seitens der Luftfahrtindustrie und Forschung bestietm ProjekiNACRESstellten Experten
eine Liste von sechs Disziplinen zusammen [31], lkeiglich der Untersuchbarkeit in
Freiflugmessungen bewertet wurden. Die sechs Diseip sind: Laminaritat, Flugdynamik,
Larm,  Wiederherstellung  stabiler  Flugzustande, \&lsbhleppenanalyse und
Hochauftriebssysteme. Die Auswahl an Disziplinenrdeu zum einen als Bereich mit
primarem Interesse fur zukinftige Luftfahrzeugenkiing eingestuft, und zum anderen
stellt sie teilweise Bereiche dar, in denen Bedarfder Entwicklung von Teststanden und
Potenzial gegenuber bereits existierenden Untewsigsdtechnologien besteht.

Studien haben gezeigt, dass fur drei der Disziplim&ar Bedarf an neuen Technologien
besteht, Freiflugmessungen derzeit jedoch nichtidmige Losung darstellen. Dazu zahlen:

Laminaritatsuntersuchungen: Man erhoffte sich Messergebnisse mit erhdhter i@uaus
dem Freiflug, da beim Durchfliegen ungestérter im#fssen ein Potenzial gegeniber den
Messungen im Windkanal gesehen wurde. Bei nahemtersluchung zeigte sich jedoch, dass
die Sensoren zur Analyse der Luft und der Fluggé&age in der geforderten Genauigkeit fur
Laminaritatsuntersuchungen zu viel Masse fir eiagéndes System mit sich bringen
wirden. Weiterhin wirde ein solcher Versuch nualisolut ruhiger Luft einen wirklichen
Vorteil gegeniber einer Windkanalmessung bietens Wi Portierung der Technologie
wegen der wahrscheinlich geringen Nutzbarkeit urniefit erscheinen lasst.
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Analyse von HochauftriebssystemenHochauftriebssysteme missen untersucht werden, um
deren Effektivitat und vor allem deren Einfluss alds Gesamtsystem zu bestimmen.
Technisch ware die Implementierung von funktiomelen Hochauftriebssystemen im
verkleinerten MaRRstab mdglich. Erneut wurde hier ldnplementierung oder Verflugbarkeit
von Sensorsystemen als Problem eingestuft, umediéiigschten Daten zu vermessen. Diese
Systeme waren ebenfalls zu schwer fur ein fliegen@erat, wenn sie die geforderte
Genauigkeit liefern sollen. Qualitative Analysendsdagegen sehr wohl umsetzbar, wurden
aber nicht weiter verfolgt.

Wirbelschleppenanalysen: Die Disziplin wurde ebenso ausgeklammert, da haés
Hauptproblematik die Methodik der Untersuchung Wirbelschleppen angesehen wird.
Stand der Technik ist es, wahlweise im Flug oder speziell dafir vorgesehenen
Einrichtungen am Boden Messungen durchzufihren (Bemspiel B22). Im Flug werden
dafur zwei Fluggerate hintereinander positionig¥ihrend eines davon als Generator fir
Wirbelschleppen genutzt wird, die gewdhnlich durembigen Rauch sichtbar gemacht
werden, nimmt das andere aus einer sinnvollen iBos#tumeist optische Messungen vor.
Alternativ konnte auch direkt die Wirkung von Witbehleppen auf ein nachfolgendes
Fluggerat vermessen werden, indem das zweite Rliggire die Wirbelschleppe des ersten
eintritt. Fir einen Freiflugversuch mit unbemanntdnggeraten steht man somit vor der
Problematik der Positionierung beider Fluggerateirmnder. Sie muss so prazise erfolgen,
dass Messungen auf Basis dieser Referenz durchgeféiden konnen. Es wurde zwar nicht
als unmoglich eingestuft, derartige Messungen umpetndurchzufiihren, jedoch ist der Grad
der Komplexitat der Vermessung dynamischer Luftmas$ir die verfligbareUAV-
Technologie sehr hoch.

Von den sechs urspriinglich néher betrachteten isen verbleiben demnach drei, welche
auf der Plattform experimentell untersucht werdelken: Flugdynamik, Wiederherstellung
stabiler Flugzustande und La&rmmessungen.

Flugdynamik: Die Analyse der Flugdynamik von Fluggerdten widd @otenzialreich
eingestuft. Wahrend in Windkanélen diese Phanomeandeschrankt oder statisch analysiert
werden kdnnen, kdnnen im Freiflug vollstandige Marovermessen werden. Man sieht im
Windkanal eher die Moglichkeit, hochgenaue, sth#sd/ermessungen durchzufihren,
wahrend im Freiflug dynamische Messungen unter |&Ssf aller Systemparameter und
physikalischen Kréafte und Beschleunigungen durciiféih sind. Dabei wird die
Freiflugmessung nicht als Ersatz, sondern als Ewd@mn zu Windkanaluntersuchungen
gesehen, da mit beiden Methoden gemeinsam eiret@giSpektrum abgedeckt werden kann.
Speziell wird ein Potenzial in der Untersuchung \Elngabschnitten wie Startphase und
Landeanflug gesehen. Diese Abschnitte stellen geimd&?® Natur jene mit den hochsten
Anteilen an Mandvern dar. Speziell Flige des Odlginn geringer Hohe und bei geringen
Geschwindigkeiten kdénnen durch geeignete Wahl dersdhsparameter mit reduzierten
negativen  Skalierungseffekten mit  dem Modell naghfeimden  werden.
Reiseflugbedingungen bei hohen Machzahlen in grbld&e fallen dagegen weiterhin in den
Aufgabenbereich von Windkanaluntersuchungen.

Wiederherstellung stabiler Flugzustande:Ein besonders groRes Potenzial wird in allen
Messaufgaben gesehen, bei denen ein hohes Risikddiisch und Material besteht. Jedes
Flugzeugkonzept wird hinsichtlich seines Verhaltdms katastrophalen Flugzustanden
untersucht. Mit Kleinflugzeugen werden die Fluganske im Rahmen der Zulassung im
Flugversuch kinstlich herbeigefiihrt, um nachzuweigass die Konfiguration sich entweder
selbst stabilisiert oder durch Pilotenunterstitzung stabilisieren ist. Diese Art der

Freiflugerprobung entfallt im Bereich der Verkelugkzeuge vollstandig, da sie zu

risikobehaftet ist. Mit dem Einsatz frei fliegendeanbemannter Messplattformen ergeben sich
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neue Mdglichkeiten. Gezielte und systematische s, ein Fluggerat aus einer kritischen
Fluglage zu stabilisieren, kdnnen zu geringerentd&gsamit geringerem Gesamtrisiko und mit
einem erweiterten Bereich von Beschleunigungsknattarchgefiihrt werden, ohne dabei
Piloten oder andere Crewmitglieder zu gefahrdere Dests kdnnen mit unbemannten
Geraten im Normalfall auch mit einer hoéheren Téstrdurchgefiihrt werden, so dass
schneller die gewlinschten Daten erzeugt werdeneidnn

Larmmessungen: Diese Disziplin wird zukinftig als ein immer widagres Aufgabenfeld
beim Entwurf und der Konzeptionierung von Fluggemndangesehen. Der Grund liegt in einer
absehbaren, sich andernden politischen, 6kononmnisahd 6kologischen Situation. Es wird
erwartet, dass Larmemissionen von Flugzeugen dizseri werden und Fluggesellschaften
in Zukunft finanzielle Belastungen durch hohe Lamssionen auferlegt werden.
Larmmessungen werden auf unterschiedliche Weiseitbeheute durchgefiihrt. Von
Freiflugmessungen verspricht man sich bessere Biggd insbesondere bei der Vermessung
neuartiger Konzepte im Freiflug. Im Bereich derrhabschattung erdffnet sich eine Reihe
von Maoglichkeiten. Mittels frei fliegender Plattfoen, die der Geometrie neuer, larmarmer
Flugzeugkonfigurationen entsprechen, kdnnen imflEgeiso genanntd-ootprints erzeugt
werden. Die Untersuchung von Larmausbreitungenrivaile der Flugzeugstruktur selbst wird
dagegen als weniger aussichtsreich angesehen,ctia der gesamte strukturelle Aufbau
skaliert werden kann. Richtet man sein Augenmedogl auf die Ausbreitung bestimmter
Frequenzen nach auf3en, so bieten unbemannte Ptetfeeinige Mdoglichkeiten. So kann an
Bord durch die Installation einer Larmquelle gezieihe gewilnschte Frequenz an einem
beliebigen Ort am Fluggerat erzeugt werden. Diebfeitung beziehungsweise Abschattung
dieser Frequenz durch die getroffenen MalRnahmer @@eometrien aerodynamischer
Flachen, Umstieg auf alternative AntriebskonzepteroEinsatz neuer Materialien) kann
durch den Einsatz bodengebundener Messtechnik @kbikrFelder) evaluiert werden. Der
Versuchsaufbau ist dabei identisch mit dem, wibdetrbemannten Fluggeraten angewendet
wird. Der Unterschied besteht in den Kosten, diepberflug tber die Sensorik anfallen und
die hohere mogliche Messrate. Ebenso kdnnen ameurdemannten Gerat wahrend der
Versuchsreihe Modifikationen vorgenommen werdens W& Erprobung unterschiedlicher
Konzepte bei vergleichbaren Bedingungen erlaubt.

3.2 Anforderungsliste

Aus der Art des geplanten Einsatzszenarios lasisteshe Reihe von Anforderungen ableiten,
die an das System gestellt werden. Eine besondeltar®y nimmt die Multifunktionalitat ein,
da Anforderungen aus verschiedenen Missionszietereinem Systemdesign vereinbart
werden mussen. Es werden auch operative Aspektsstbtannik und Sicherheit beleuchtet,
da sich hieraus ebenfalls systemdesignrelevantekdsbleiten lassen. Die genaue Liste der
Anforderungen ist in [13] dargestellt. In den ndehsAbschnitten wird der Fokus auf die
Hauptanforderungen gelegt, aus denen sich die laitafliste ableiten lasst.

3.2.1 Multidisziplinare Einsatzfelder

Der Einsatz des unbemannten Fluggerates als Mé$sptaund flr verschiedene Disziplinen
ist ein Alleinstellungsmerkmal gegeniber sonsti§gstementwirfen. Das Fluggerat muss
eine Flexibilitat aufweisen, die Uber das normalafdvhinausgeht. Aus dem Aspekt der
Multifunktionalitat lassen sich weitere Anforder@mableiten.

Um die Plattform fur verschiedene Zwecke nutzenkéuonen, ist eine Variabilitdt in der
Struktur und der Avionik notig. Das Fluggerat katann fur die jeweilige Mission vorbereitet
werden, sei es durch Umgestaltung der Konfiguratider durch Implementierung spezieller
Nutzlast. Das kann durch einen modularen AufbauRdaitform erreicht werden. Da es sich
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um ein Fluggeréat handelt und somit Gewichtsbesdtndgen bestehen, kann das Gerét nicht
die Ausrustung fur alle jemals méglichen Missiotegen, sondern es muss die Mdglichkeit
gegeben sein, es fur die jeweilige Mission umzanist Der damit verbundene
Umristaufwand muss so gering wie mdoglich sein. Rd®rdert eine offen gestaltete
Systemarchitektur, die es erlaubt, Eingriffe indarrZeit vorzunehmen. Fur den vorliegenden
Systementwurf wurde eine konsequente modulare {Besjaaller Systeme (Strukturmodule,
Avionik und Software) als Forderung aufgenommen aimmhohes Mal3 an Freiheitsgraden zu
gewinnen.

[ Multidisziplinaritat

[Variable Systemarchitektur} [ Varlablg StruAKtur/ } [ Variable Software }
Konfiguration

Abbildung 7 Anforderungen abgeleitet aus der Multidsziplinaritéat

Gleichzeitig sollte die sensorische Grundausstgttier Plattform sehr hoch sein. Bei vielen
Missionen werden Daten Uber den internen Zustasdtleggerates bendétigt. Daher werden
im Systementwurf eine interne Statusiiberwachungesove Vermessung aller Aktuatoren
bezuglich aktueller Position und auftretender Kgaftls Grundausstattung der Plattform
vorgesehen.

Das Fluggerat soll zur Demonstration der Multididimaritat in den drei oben genannten
Bereichen eingesetzt werden. Daher missen nebatigemeinen Anforderung, das Gerét in
verschiedenen Disziplinen nutzen zu koénnen, auctkiete - von der jeweiligen Mission
abgeleitete Anforderungen - erfllt sein.

Flugdynamik: Bei Testmissionen im Bereich Flugdynamik missenSjistemzustande des
Fluggerates sehr genau bekannt sein und permapemsgen werden. Daher entfallen die
meisten sich aus Flugdynamikmissionen ableitendafordlerungen auf die Qualitdt und
Genauigkeit des Messsystems. Flugdynamikmessunfmdern die exakte Feststellung der
Lagewinkel und Positionen sowie die Bestimmung tlanslatorischen und rotatorischen
Geschwindigkeiten. Das muss mit der maximal mogichGenauigkeit erfolgen. Die
Genauigkeit von Sensoren hangt sehr stark von Qrelitat ab, die sich dementsprechend
im Preis niederschlagt. Fur die Auswertung der tdsig sind zudem die Eingange des zu
identifizierenden Modells - also die Steuerflachemd der Schub - zu vermessen. Fir die
Steuerflachen werden Klappenpositionen und Kraffigezeichnet, wogegen der Schub nur
indirekt Uber Drehzahl und Kraftstoffférdermengetiamt wird. Zudem kdnnen je nach Test
aktive Systeme implementiert werden, zum BeispielBeeinflussung der Schwerpunktslage
oder Tragheiten. Im vorliegenden Entwurf geht esdienVermessung des Fluggerates zur
Bestimmung der Derivative, was den Einsatz demartaktiver Zusatzsysteme vorerst nicht
bedingt.

Wiederherstellung stabiler Flugzustande:Die Anforderungen an die Messtechnik sind im
Wesentlichen identisch mit denen aus Flugdynaméuasaochungen. Hinzu kommen in dieser
Disziplin Anforderungen, die aus den hohen zu emwvaten Beschleunigungskraften

abgeleitet werden. Die Struktur des Fluggeratessndas extremen Beschleunigungskraften
standhalten, die bei Trudelversuchen, Steilspiraddar sonstigen Simulationen kritischer
Flugzustande und vor allem bei den dazugehdrigabil&ierungsmandvern auftreten. Fur
den Systementwurf lassen sich Anforderungen im iBlerdes Triebwerks und Tanksystems
ableiten. Das Tanksystem muss Kraftstoff an dieeldwierke auch unter hohen

Beschleunigungskraften kontinuierlich und blasearfedern. Dazu muss das Tanksystem so
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konstruiert werden, dass es lageunabhangig unddbein g-Belastungswechseln zuverlassig
funktioniert.

Larmanalysen: Zur Analyse der Larmausbreitung und der potemtiellarmabschattung ist
ein spezielles Missionsequipment notwendig. Hierbeandelt es sich um eine
Zusatzausrustung am Fluggerat, die nur im Falle Médrmmessungen an Bord installiert
wird. Diese Nutzlast muss zum einen Larm messerzundanderen Larm erzeugen konnen.
Da Modelltriebwerke keine skalierte Larmemission Vrergleich zu Originaltriebwerken
besitzen, werden die erforderlichen Frequenzen aml Binstlich erzeugt. Die spezifische
Ausriistung fur Larmmessungen muss vom Boden gesteeeschiedene Frequenzen in
unterschiedlichen Amplituden erzeugen kénnen. Evas Vorteil, wenn die Position der
Larmquelle frei wahlbar ist und zwischen verschresteFligen gewechselt werden kann.

Die Qualitat der Larmmessungen wird erheblich dgste wenn das Fluggerat mit einem
Einziehfahrwerk ausgestattet ist.

Zusammengefasst lassen sich die Hauptanforderuiigeien multidisziplinaren Einsatz und
den drei exemplarischen Disziplinen wie folgt delfen:

Multidisziplinaritat variable/ modulare Systemarchitektur

variabler/ modularer Strukturaufbau

variable/ modulare Softwarearchitektur

hohe sensorische Grundausstattung

Flugdynamikuntersuchungen hochgenaues, inertiales Messsystem

Zustandsiiberwachung der Systemeingange wie
Steuerflachen (Position und Kraftmessung) und Schub

Vermessung der Luftbedingungen (AoA, AoS, Druck,
Temperatur, TAS, Hohe)

Wiederherstellung stabiler Flugzustdande Systemauslegung fiir hohe Beschleunigungskrafte -
insbesondere fiir das Tanksystem
Larmmessungen Ausstattung des Fluggerates mit spezieller

Larmmesstechnik und kiinstlichen Schallquellen

Anbindung dieser Zusatznutzlast an die
Bodenkontrollstation zur Uberwachung/ Steuerung
des Experimentes

Einziehfahrwerk

Tabelle 1 Wesentliche Anforderungen, abgeleitet vorfinsatzzweck

3.2.2 Anforderungen aus operativen Aspekten

Das Fluggerat wird konzipiert, um produktiv und edtiv Messdaten zu liefern. Um
vergleichbare Messdaten zu gewinnen, muiussen Vehglitige verschiedener
Konfigurationen unter &hnlichen meteorologischediBgungen, also mdglichst am gleichen
Tag in kirzestmdglichen Abstéanden geflogen werden.

Bei Messfligen stellt sich die Frage nach der zerfdyung stehenden Messzeit. Das
Fluggerat muss gentgend Flugzeitreserven besitzan, Start, Landung und ein
Messflugprogramm  absolvieren zu kénnen. Dazu kommdéilugzeiten, um
Inertialbedingungen des geplanten Tests herzustelNee etwa die korrekte Ausgangshohe
oder das Anfliegen eines Startpunktes einer defeme Messstrecke. Weiterhin missen
Flugzeiten berlcksichtigt werden, die zwischen zMeissungen liegen und dazu dienen,
erneut die korrekte Anfangsbedingung zu erreichaztlich muss noch eine Reservezeit
eingeplant werden. Beim Systementwurf muss siclsgelie werden, dass insgesamt
genugend Testzeit zur Verflgung steht.

Das Fluggerat soll manuell und automatisch gestamerden kdnnen. Vor allem aus dem
teilweise manuellen Flug ergeben sich einige Ardandgen zur Kontrollierbarkeit,
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Flugdynamik und Geschwindigkeit des Fluggerates. Betrieb der Plattform muss unter
Sichtbedingungen und in einem definierten begren&kigraum moglich sein. Start und
Landeeigenschaften missen so ausgelegt werdenddadsluggerat manuell gestartet und
gelandet werden kann.

Um aussagekraftige Messreihen zur Verfigung zlestast es notwendig, reproduzierbare
Tests durchzufiihren. Flugversuche sollen daherrbagbautomatisch geflogen werden. Das
bedingt den Einsatz einer automatischen Flugstegemurch den Einsatz eines Autopiloten
konnen Tests systematisch geflogen und mit iddmisc Systemeingaben mehrfach
wiederholt werden. Uber die automatische Flugsteupr koénnen  zudem
Anfangsbedingungen in einem engeren Toleranzbamngegeben werden. Der Pilot sollte
dabei in der Lage sein, jederzeit die Kontrolleridees Fluggerat zu tbernehmen.

Vergleichsflige sollen mit verschiedenen Konfigimaén in kurzen Zeitabstanden
durchfiihrbar sein. Daher missen Konfigurationswelclsehr schnell ausgefihrt werden
konnen. Fur dieses Fluggerat wurde eine Umrisipeit30 Minuten festgelegt. In dieser Zeit
soll es moglich sein, jedes Modul des Fluggeratgsidein Alternatives zu ersetzen. Die
Schnittstellen zwischen verschiedenen Modulen nmissandardisiert und nach dePiug
and PlayPrinzip ausgelegt werden.

Um die Bedienung auf dem Flugfeld zu erleichterd Eehlerquellen zu vermeiden, muss ein
einfaches und sicheres Bedienkonzept entwickeltd@rerDie Bedienung des Fluggerates soll
uber Human Interface Board®rfolgen, Uber die Softwareupdates eingespielt Datken
ausgelesen werden, Triebwerke bedient oder dagr8ysbch- und heruntergefahren werden
kann.

In der folgenden Tabelle sind die wichtigsten AdEnungen aus operativen Aspekten
zusammengestellt.

Testprozedere ausreichend Messzeit
Sicherheitsgewinn durch Bedienkonzepte/
Checklisten
Bedienung Gber Human Interface Boards
manuelle Flugsteuerung Flugdynamik ausgelegt flir manuelle Steuerung

Geschwindigkeitsbereich an Sichtbarkeit und
verfligbaren Flugraum angepasst

gutmitige Langsamflugeigenschaften fir manuelle
Starts und Landungen

Reproduzierbarkeit von Flugtests automatische Flugsteuerung

automatisches Herstellen inertialer Testbedingungen

automatische Testprogrammabldufe

Vergleichsfllige verschiedener Konfigurationen Umristzeit auf 30 Minuten beschrankt

Plug and Play Interface-Konzept

Produktives und effektives Erzeugen von Messdaten/ | schnelles Auslesen der Daten
geringe Round trip time

geringe Flugvorbereitungszeiten

kurze Betankungszeiten

Tabelle 2 Wesentliche Anforderungen, abgeleitet ausperativen Aspekten

3.2.3 Messtechnik, Messgenauigkeiten und Datenraten

Beim Einsatz der Messtechnik in der Plattform gehtvorrangig darum, die maximal
mogliche Genauigkeit wahrend eines Testfluges zielen. Im Falle eines begrenzten
Budgets ist das jedoch der limitierende Faktor.

Einflussmdglichkeiten liegen vor allem in der Datgr, Aufzeichnungsart und Auswahl der
aufgezeichneten beziehungsweise zu vermessend@ero
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Die Datenrate wird auf 100 Hz festgelegt. DiesedEaung stellt ebenso ein Kompromiss
zwischen dem technisch Mdglichen und dem mit derdg@t Umsetzbaren dar. Die Rate
liegt im Vergleich zu am Markt verfligbaren Flugmgeaentsystemen sehr hoch. Kaufliche
Flugmanagementsysteme, die innerhalb des Budgegtenj liefern zum aktuellen Zeitpunkt
Aufzeichnungsraten zwischen 5 und 30 Hz.

In die Datenaufzeichnung sollen zum einen alle &signale und zum anderen interne
Zustande der Software abgelegt werden. Bei der iNanbeitung von Flugdaten ist nicht nur
die Auswertung der Missionsdaten mdglich, sonderkasn auch der Status des Fluggerates
zu jedem Zeitpunkt nachvollzogen werden. Zudem é&nthder Datenlog alle
navigationsrelevanten Daten des Autopiloten.

Der Datenspeicher soll keine Limitierung der vel@gen Flugzeit darstellen. Die Daten
sollen in einem Format abgelegt werden, das miiebigler Auswertesoftware bearbeitet
werden kann.

Die Auswahl der Sensoren soll dem Nutzer tberlagderoen und nicht Systembedingt
vorgeschrieben sein.

3.2.4 Sicherheit

Der Sicherheitsaspekt stellt ein wichtiges ElemenSystemdesign dar. Die Flige sollen in
Sperrgebieten stattfinden, um die Auswirkung zulagsrelevanter Aspekte fir das Fluggerat
zu minimieren. Dazu muss sichergestellt werdens das Gerat unter keinen Umstanden das
Sperrgebiet verlasst. Dies erfordert die Implensgntig einer Flugabbruchsteuerung
kombiniert mit einem Bergesystem. Weiterhin ist @#nsatz redundanter Systeme in den
Bereichen der Flugabbruchsteuerung, Kommunikati®@ystemiberwachung und der
mechanischen Auslésung des Bergesystems zwingémdiexntich. Gleichzeitig kénnen die
Anforderungen an andere Systeme entspannt werdestaslunbemannte Fluggerat innerhalb
einer Sperrzone nicht unter allen Fehlereinflisseiteroperieren kbnnen muss, sondern am
Fallschirm geborgen werden kann.

Der Flug muss uber die Flugabbruchsteuerung zunjedgliebigen Zeitpunkt unterbrochen
werden kdnnen. Dazu ist es notwendig, die unterageSysteme bis hin zur Anzahl der
Auslosemaoglichkeiten redundant auszulegen.

Der Flug muss auch dann terminiert werden kdnneennwkeine Verbindung zum
Bedienpersonal am Boden besteht. Das Fluggerat diesen Fall selbstandig erkennen und
das Flugabbruchsignal automatisch setzen.

Eine besondere, den Bodenbetrieb betreffende Mafmabkoll getroffen werden, um
eindeutig den Bodenbetrieb vom Flugbetrieb zu seotegiden. Mittels dieser Malinahme soll
verhindert werden, dass durch Bedienfehler geféieli Situationen wahrend des
Groundhandlings auftreten, wie unbeabsichtigtes Auslosen des &ygiems, Starten von
Triebwerken oder Einfahren des Fahrwerkes. Ein @eidir derartige Unfalle ist in [24]
beschrieben, bei der ein Kunstflugpilot durch eiarsehentlich am Boden geziindeten
Schleudersitz sein Leben lasst.
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Das Fluggerat darf den Luftraum nicht verlassen. Ein Flugabbruchsystem muss implementiert
werden.
Ein Bergesystem muss implementiert werden.

Der Flug muss jederzeit unterbrochen werden redundante Systeme im Bereich der Generierung,

kénnen. Ubertragung, Auswertung und Ausfithrung des
Flugabbruchsignals

Der Flug muss auch unterbrochen werden kénnen, Das Fluggerat muss den Fall des totalen

wenn kein Kontakt zum Fluggerat besteht. Kontaktverlustes zum Bedienpersonal detektieren
und das Flugabbruchsignal selber generieren und
ausfiihren.

Sicherheit beim Groundhandling Ein Mechanismus muss implementiert werden, um
das Groundhandling zu detektieren und durch
Restriktionen zu sichern.

Tabelle 3 Wesentliche Anforderungen, abgeleitet auSicherheitsaspekten

3.2.5 Weitere Anforderungen

Letztlich unterliegt die Entwicklung und der Bau rdéreiflug-Messplattform einem
Projektrahmen mit definierten zeitlichen Grenzend uBudgetlimitierungen. Weiterhin
kommen Randbedingungen aus den zur Verfugung sdeheifrertigungsmoglichkeiten,
Werkstatten und Teamfahigkeiten dazu, die aufgmedinternationalen Zusammensetzung
des Teams und der Leistungsfahigkeit der involereRartner jedoch wenig Restriktionen auf
das Gesamtvorhaben ausubten. Die wichtigste systenc&lungsbestimmende
Randbedingung bildete der dem Projektteam zur ‘gerig stehenden Windkanal des
polnischen Partnergirforce Institute of TechnologyDie Gréf3e der Testsektion dieses
Windkanals wirkte sich maR3geblich auf die Dimengamg des Fluggerates aus und fuhrte
zu einer Spannweitenbeschrankung von circa vieeMet

Die in diesem Kapitel erlauterten Anforderungerdseme Zusammenfassung der wichtigsten
Anforderungen an die Messplattform. Die gesamtéelugrd in [13] dargestellt.
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4 Konzepterstellunc

4.1 Durchgangiges Modularitatskonzep

Der Systementwurf der Messplattfornfolgt zwei Leitlinien: Modularitt und
Multifunktionalitat. Diese Leitlinien ergeben siglus dem Einsatzzweck der Plattform z
einen zur Gewinnung von Flugdaten unkonventiondflenfigurationen in verschieden:
Themenfeldern und zum anderen zur AnalysePotenziad von Freiflugversthen mittels
skalierter, frei fliegender Model Die Anforderungen des multidisziplinar
Einsatzbereiches sind nur mit einer hohen Vari@ilim Gesamtsystem zu erreicheras
betrifft alle Bereiche: Struktur, Avionik und Steuagssoftware bis hin zuen Tes- und
Entwicklungseinrichtunge Daher wird ein konsequen, modularer Ansatz bei d
Konzeptionierung und Entwicklung aller Systemarekiiren verfolg

4.2 Struktur

Das Ziel des Entwurfes ist es, ein Fluggerat zuskoreren, welches mit minimale
Aufwand umgertstet und so in verschiedenen Kondiiomen betrieben werden kann. Di
wird zunachst die Struktur des Fluggerates in sitle\Gegmente untertei

* Rumpfnas,

=  Zentralstic,

» Fligelanschlusselemg,
= Heckund

= Flugel.

o
/ Heck }
w\ —~ !
) - Zentralstiick mit
; / r wechselbarem
o Fligelanschlusssegment
\

S’

\ 4

Abbildung 8 Strukturmodule der generischen Plattform

Die strukturellen Schnittstellen sind so gewahlssl jedes Modul ausgewechselt wer
kann, ohne dass dabandere Module betroffen sind. Beim Wechsel einesito kdnner
konfigurative Anderungen vorgenommen werden. Eindgr Moglichkeiten seien hi
genann

Modul Freiheitsgrade

Rumpfnase Verlangerung oder Verkirzung des Rumpfes
Zusatzliche Steuergeometrien (Canards)
Fahrwerksparameter
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Zentralstlick Mit der Lage des Zentralstlicks wird die Fligelwurzelposition definiert.
Uber Zusatzsegmente in Richtung Rumpfnase oder Heck wird die Rumpflinge

beeinflusst

Fligelanschlusssegment | Profil des Fliigels
Pfeilung des Fligels (bis hin zu vorwartsgepfeilten Konfigurationen)

Heck Beeinflussung von Leitwerkskonfigurationen
Antriebskonzepte

Flugel Profil
Pfeilung

Steuerflachenkonzept
Antriebskonzept

Tabelle 4 Freiheitsgrade durch Strukturmodule

Weiterhin bietet die Plattform die Maoglichkeit, Malé eines Typs fir unterschiedlic
Testanforderungen mit unterschiedlicher Sensordzauiister

|
0y

N
I

I
L

i
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iy

Abbildung 9 Ausgewahlte Beispiele fir Variationsmdoglichkeiten dr Plattformkonfigurationen
(U-Leitwerk links oben; T-Leitwerk rechts oben; Vorwartsgepfeilt mit veranderter
Flugelanschlussposition links unten; Canar-Konfiguration mit Rumpfverlangerung rechts unten)

In Abbildung 9 sind die fur diesen Projektrahmen geplanten Komégganen gezeigt (obe!
sowie zwei von weiteren vielen moglichen Konfigimaen (unten), die mit « Plattform
getestet werden kdnnen. Im Falle von Tests mitisfpez Anforderungen an ein bestimm
Modul muss dieses dafir hergestellt beziehungsweise vorhandenes entspreche
umgeristet werdel

Innerhalb der Entwicklung der Plattform werden nialle denkbaren Varianten umgese
sondern es wird das Funktionsprinzip des Modulsktinzeptes mittels zwel
auswechselbarer Leitwerkstypen gezeigt, anhandr dekemplarische Larmmessunc
durchgefuhrt werde

4.3 Avionik

Aufgrund der geforderten Mulunktionalitat und des modularen Aufbaus des Geseteiss
wird eine dezentrale Architektur der Avionik vorgeen. Der Grundaufbau der Avionik si
den Einsatz eines Hauptrechners und erganzend d&ieuerungsmodule vor. O
Hauptaufgaben des Flugcompis sind auf der Elektronikeinheit des Hauptrech
zusammengefasst. Dazu zahlen Datenaufzeichnungiorkationsalgorithmen, Autopilc
und automatische Testprogramme so'Sicherheitsalgorithmen. Der Hauptcomputer v
durch Steuerungsmodule erganzt, die Kommunikation mit de Aktuatorer und Sensore
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des jeweiligen Moduls Gbernehmen und die Datenrdditional mit dem Hauptrechner
austauschen. Durch diesen modularen Aufbau werdenSKalierbarkeit und eine hohe
Flexibilitdt erreicht. Die Steuerungsmodule sinddiem jeweiligen Strukturmodul platziert
und dbernehmen modulspezifische Aufgaben. Die @tegemodule sind ebenfalls mit
leistungsfahigen Prozessoren ausgestattet, scadahskomplexe spezifische Prozesse direkt
im jeweiligen Strukturmodul ausgefihrt werden kémnédazu zahlen unter anderem
Fahrwerkssequenzsteuerung, Sicherheits- und Ubbkuamgsalgorithmen,
Triebwerkssteuerung, Aktuatorsteuerung und -misghuWird ein bestimmtes Modul
getauscht, wird gleichzeitig das dazugehdrige Stewgsmodul gewechselt, da sich dieses,
wie oben beschrieben, darin befindet. Fir die Akdmedeutet das, dass die notwendige
Umristung der Steuerungshardware beziehungsweisgteigerungssoftware automatisch mit
erfolgt.

Die Unterteilung des Fluggerates in austauschbagn8nte und die Anforderung an kurze
Umristzeiten setzen ein besonderes Schnittstelteeigd  voraus. Zwischen den
Strukturmodulen werden standardisierte Schnittstellverwendet. Die Module sind
standardmafllig mit Strom- und Datenschnittstellensgestattet. Die Anzahl von
Verbindungen wird drastisch reduziert, da Informad¢in UGber ein Bussystem Ubertragen
werden. Das Bussystem ermoglicht eine hohe Vaitabiin der Art und Anzahl der zu
Ubertragenden Daten bei gleichzeitiger Reduktiondadir notwendigen Steckverbinder in
der Strukturschnittstelle. Aufgrund der Flexibilitdieser Informationsschnittstelle herrscht
hohe Freiheit bei der Art und Anzahl der im Modefbauten Aktuatoren und Sensoren. Es
kobnnen auch eigenstandige Nutzlastkomponenten induMeerbaut werden, wie es im
vorliegenden System in der Hecksektion mit eineeziglen La&rmmesscomputer realisiert
wurde. Werden neue Struktursegmente mit anderestatisng projektiert (zum Beispiel mit
zusatzlichen Sensoren), bietet die Datenschnl#s{€IAN Bus) hinreichend Variabilitéat, da
entsprechende Zusatzpakete in das Kommunikatiotoqmib hinzugefugt werden kdnnen. Zu
der Datenverbindung kommen bei jeder Modulscheitestie getrennten Stromversorgungen
fur Aktuatoren und Elektronikkomponenten. In besred Fallen kann die
Modulschnittstelle noch um spezielle Anschlisse e@ieit werden, wie es im Falle der
Hecksektion erforderlich ist. Hier sind zusatzlmhden Standardanschliissen noch Verbinder
fur Kraftstoff und Notfallsysteme implementiert.

Wie eingangs erwahnt, wird das modulare Konzeph &uterhalb des Systems weitergefuhrt.
Zwischen allen im Fluggerat verwendeten Systemeth Subsystemen werden definierte
Schnittstellen  eingesetzt. Die  Systemarchitektur sidsa auf einer variablen
Systemzusammensetzung, die es zum einen zulasstravBubsysteme hinzuzufliigen oder
zum anderen, bestehende Subsysteme durch alteraatzutauschen.

Diese Variabilitat in der Systemarchitektur wird it@ehin dadurch unterstiitzt, dass jedes
SteuerungsmodulQSM siehe Kapitel 6.2.3) Systemein- und -ausgangeeggtbian die
zusatzliche Subsysteme angeschlossen werden koénbemch diese dezentralen
Anschlussmdoglichkeiten  werden  wiederum  aufwandige ekdRfigurationen  bei
Systemerweiterungen vermieden. Zusatzsysteme werden der nachstgelegenen
Steuerungseinheit angeschlossen und die weiterariimmation erfolgt tber das Bussystem.
Die Daten stehen dann jedem anderen Subsystem dewid¢iauptrechner zur Verfigung.
Die eingangs erwéhnte Skalierbarkeit des Systernsdusch eine variable Anzahl an
Steuerungsmodulen gewahrleistet. Die Anzahl deweedetenCSMPIlatinen beeinflusst
direkt die Anzahl der verfigbaren Systemein- undusgéinge. Die Anzahl der
Steuerungseinheiten kann je nach Systemanfordemiamggepasst werden.
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Fallbeispiel Systemerweiterung:

Werden fiir eine Flugmission zusatzlich zu den kersrbauten Sensoren nutzlastspezifische
Sensoren bendtigt, so kdnnen diese an das Systgesarnossen werden. Das System bietet
dafir mit den im Fluggerat verteilten Steuerungsmied eine grof3e Anzahl von
Schnittstellen.

Die Bereitstellung der richtigen Anzahl an Schiétiten wird durch Variation der Anzahl der
Steuerungsmodule erreicht. (Abbildung 6 - externkn8tstellen und Systemerweiterungen
auf der rechten Seite)

Fallbeispiel Systemanpassung:

Sofern fur einen Versuch ein ganzes Subsystem uaiggsverden muss, so kann das mit
den zwischen den Subsystemen verwendeten standerhsSchnittstellen realisiert werden.
Daher konnen samtliche Sensoren, Aktuatoren odenrKanikationseinrichtungen durch
alternative Systeme ausgewechselt werden, da aeshk 8ysteme Uber Standardschnittstellen
verfigen. So konnte zum Beispiel das Antriebssystemelches aktuell mit
Modelltriebwerken mit Strahlleistung ausgestattstt iauf Wellenleistungstriebwerke zur
Anbindung von Open RotoiKonzepten umgestellt werden. (Abbildung 6 - ingern
Schnittstellen zu Sensoren und Aktuatoren)

Das Konzept fur die Avionik sieht ein dezentraldgghanagement- und Steuerungssytem
vor, welches durch einen modularen Aufbau im beesm Male Flexibilitat und
Skalierbarkeit bietet. Die Forderung nach kurzen rlstzeiten verschiedener
Konfigurationen wird erfullt.

4.4 Automatische Flugsteuerung

Ein wesentlicher Bestandteil des Flugmanagememsysist die automatische Flugsteuerung.
Bei der Entwicklung des Autopiloten hat die modalakuslegung des Fluggerates einen
besonderen Einfluss. Die hohe Flexibilitat des egeinden Systems setzt eine ebenso hohe
Flexibilitat des Autopiloten voraus. Dafur wird eifkaskadierte Reglerstruktur vorgesehen.
Die einzelnen Regler liegen in Form von Modulen,wtie je nhach Anforderung angepasst
oder getauscht werden konnen. Die Entwicklungsumnggb des Autopiloten ist
Matlab/Simulink, was eine leichte Implementieruregier Konzepte erméglicht.

Im Autopiloten sind Softwareschalter vorgesehea,edi ermdglichen, implementierte Module
je nach Bedarf zu aktivieren, zu deaktivieren odeunterschiedlichen Konfigurationen zu
kombinieren. Damit kann nach dem Umristen von $trelementen bei Bedarf der
Autopilot durch Softwareschalter umkonfiguriert wen. Das kann wahlweise automatisch
oder manuell durch das Aufspielen eines entspretdreRarameterfiles erfolgen.

Das Parameterfile enthalt zudem samtliche fur detopiloten relevanten Parameter. Der
Autopilot kann dartber konfiguriert und optimiertesden. Es beinhaltet sowohl alle
Reglerparameter als auch navigationsrelevante Raeam

Der Autopilot unterstitzt das Ausfihren automatisie Flugversuche, wobei vordefinierte
Funktionen als Systemeingaben abgerufen werden ekbniiese Funktion wird fur
flugdynamische Vermessungen benotigt, bei der stfunktionen die Systemantworten
vermessen werden. Der Autopilot ist dafir mit Slgameratoren ausgestattet, die Uber
Parameterlisten definiert werden koénnen. Fiur Flegvehe steht eine bereits vorgefertigte
Bibliothek an Testmandvern bereit, welche jedoarBaelarf erweitert werden kann.

Es wird die Umschaltbarkeit von Steuerkonzeptenlaufzeit vorgesehen. Es ist moglich,
zur Simulation besonderer Zustande (zum Beispigiugition von Aktuatorausfallen) die
entsprechenden Aktuatoren zeitweilig mit gesondetibertragungsfunktionen zu belegen.
Derartige Funktionen kénnen manuell oder automa@gdgeschaltet werden.
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Die automatische Flugsteuerung kann unabhangig dem aktuellen Zustand zu jedem
beliebigen Zeitpunkt abgeschaltet und das Fluggesituell gesteuert werden. Dadurch wird
sichergestellt, dass zum Beispiel ein Versuch auoraatischen Generierung kritischer
Flugzustande jederzeit abgebrochen werden kannh Audthrend des Einstellverfahrens des
Autopiloten stellt das Umschalten auf manuelle &teng einen Sicherheitsgewinn dar.

4.5 Boden-Kontrollstation

Ein unbemanntes Fluggerat wird, wie auch in die§afh durch eine Boden-Kontrollstation

erganzt. Die Bodenstation umfasst dabei alle boelemgdenen Steuerelemente,
Kommunikationseinrichtung sowie Wartungs-, Startd i,andeausrustung. Ein wesentlicher
Bestandteil der Bodenstation dieses Gerates ist Hedengebundene Teil des
Missionsequipments. Zur Bodenstation z&hlen allesrAstungsgegenstande, die zur
Steuerung und Uberwachung des Fluggerates und thsiod notwendig sind. Dazu gehort
neben den Hardwarekomponenten auch die eigentkawgrollstation mit entsprechender

Software.

Die ortsfeste Ausriistung kann ebenso wie das Fragdiexibel an die jeweilige Mission
angepasst werden. Neben zusatzlichen Sensorefijrdgnen designierten Test am Boden
installiert werden konnen, ist vor allem eine etexdée Variabilitat in der
Bodenstationssoftware gefordert. Die Bodenstatiboiéware folgt im vorliegenden
Systemdesign ebenso einem modularen Konzept. Die&e ist in zwei Ebenen gegliedert.
In der ersten Ebene wird die Kommunikation mit défoggerat ausgefuhrt. Die Daten
werden zum Versenden in entsprechende Paketeeilitertd Uber ein Prioritdtensystem mit
dem fliegenden Geréat ausgetauscht. Gleichzeitigf@mgp dieser Teil der Software die
Informationen des Fluggerates und teilt die erihaite Informationen in verschiedene
Gruppen auf.

Die zweite Ebene besteht aus dezentral laufendgtikgtionen, die auf demselben Rechner
oder auf einem per Netzwerk angeschlossenen P€nl&ifnnen. Jede dieser Applikationen
stellt eine vollstandige Benutzeroberflache der &8wdation dar. Es kdnnen je nach Bedarf
bis zu zwanzig derartiger Benutzeroberflachen gesdtaind auf verschiedenen Monitoren
verteilt angezeigt werden. Die Bodenstation wirdesagerichtet, dass auf jedem Monitor
standardmafiig eine bestimmte "Seite" der Bodeostatargestellt wird. Fir den normalen
Betrieb werden folgende Seiten bendtigt:

= Moving Map:Darstellung der Position des Fluggerates auf gjaereferenzierten
Karte, Darstellung der wichtigsten navigationsratgen Daten wie kinstlicher
Horizont, Hohe, Geschwindigkeit, Steuerungsmodi., et

= Internal State MonitoringDarstellung aller internen Statusinformationen des
Fluggerates wie: Antriebsdaten, Stromversorgungsg&PS-Status,
Luftdatensondenstatus, etc.,

= Datenlog:Kontrollpanel fir den Datenlog,

= StatusubersichPanel mit der Gesamtiubersicht aller Systeme umst€lng von
Warn- oder Fehlermeldungen,

Diese Seiten werden auf mehrere Monitore vertédties Display kann von einem Operator
bedient beziehungsweise beobachtet werden, um bWenzb Gberwachen. Jeder Operator
kann bei Bedarf auf jede andere Informationssetie BRbdenstation wechseln. Das ist zum
Beispiel im Falle von Fehlermeldungen mdglich, da Bodenstation zusatzlich zu den
Hauptseiten noch weitere Informationen zu Subsystenarstellen kann, die jedoch nicht
permanent dargestellt werden mussen.

Die Bodenstation soll auch fiir die Steuerung uncerdiachung von Experimenten und
Flugmissionen genutzt werden kénnen. Dazu wirdnsitezuséatzlichen Seiten ausgestattet.
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Diese Seiten konnen in Vorbereitung einer Missiahgpezifischen Informationen versehen

werden, sei es mit Information aus dem Pool voreaed Informationen des Fluggerates oder
mit Information, die von der Nutzlastausristung diésggerates zur Verfigung gestellt

werden. Bei der Durchfihrung von Experimenten stgewahrleistet, dass die jeweiligen

Experten der aktuellen Testdisziplin Gber ein dasiges Bodenstationsterminal verflgen,
online Informationen Uber den Zustand des Experigseabrufen kénnen, die Daten schon
wahrend des Fluges bewerten und bei Bedarf in @éagpiogramm eingreifen kdnnen. Wird

eine Messreihe zum Beispiel als nicht optimal esiehétzt, besteht die Moglichkeit, das zu
erkennen und diese direkt zu wiederholen.

In der vorliegenden Umsetzung der Bodenstation wirddie exemplarische Mission der
Larmvermessung des Fluggerdtes eine entsprecheette 8Sach den Vorgaben der
involvierten Akustikexperten implementiert. Von sk Seite aus ist es moglich, die
Zusatzelektronik zur Larmvermessung zu steuernarReter zu variieren und Datenlogs
anzulegen.

Das Bodenstationskonzept erfullt in erster Liniearsfardaufgaben einer Boden-
Kontrollstation. Sie ist jedoch im Vergleich dazuodular gestaltet, so dass je nach
Flugmission die dazu notwendigen Informationen ar geweiligen Art und Anzahl von

Terminals zur Verfugung gestellt werden kdénnen.ibar hinaus kann die Station durch die
Implementierung zusétzlicher Seiten erweitert weydeum auf mogliche, neue

Ausristungskonfigurationen des Fluggerates reagienekbnnen.

4.6 Prozesskette und Entwicklungsumgebung

Ein Teil des Entwurfsprozesses des GesamtsystandieisZusammenstellung geeigneter
Entwicklungs- und Testwerkzeuge. Diese Toolkettestddg aus Matlab/Simulink-
Werkzeugen zur Entwicklung dénboardSoftware sowie aus diversen Testprogrammen,
die mittels Labview umgesetzt wurden. Fir Gesartdsytests wird eine Flugsimulation
hinzugenommen, uidardware in the LoogHIL)-Simulationen aufbauen zu kdénnen.

Fur die Tests von Einzelkomponenten wie Elektromitloie, Softwaremodule oder Sensoren
und Aktuatoren werden Labview-Applikationen erstedlie es ermoglichen, jede einzelne
Funktion beziehungsweise die Kommunikation ibem8tdtellen zu Gberprifen.

Nachdem jedes Subsystem in sich getestet wurdesemidie Komponenten in eineiL-
Aufbau gemeinsam gepruft werden. Dazu wird einestagntetron Bird aufgebaut, auf dem
jeder Sensor und jeder Aktuator so implementidrtvise er spater im Fluggerat verwendet
wird. Zudem ist die Steuerungs- und Kommunikatitelgeonik installiert. Derdron Bird ist

im MaRstab 1:1 aufgebaut, wodurch es mdglich wanach Effekte der Verkabelung oder
Kraftstoffleitungslangen zu analysieren. Ddron Bird wird mit funktionsfahigen
Steuerflachensimulatoren ausgestattet, die Lastélguatoren aufbringen kénnen. Diese
kiinstlichen Steuerflachen werden mechanisch so deit Aktuatoren verbunden, dass
identische Momentenverlaufe (zum Beispiel Verkngmeifekte) wie bei der endgiltigen
Installation im Fluggeréat entstehen. Da die kiok#n Steuerflachen zunachst ohne aktive
Krafteinleitung ausgelegt werden, beschrénkt sielSiimulation auf statische Lasten.

Zur Entwicklung, Einstellung und Verifikation deutamatischen Flugsteuerung wird eine
Flugsimulation herangezogen. Der Simulator ist@&@iT SProdukt (X-Plane). Er verfugt tber
ein eigens erstelltes Modell des Fluggerates, wslchzudem mit Daten aus
Windkanalmessungen erweitert wird. Die Daten liegeri der Basis einef&ull Scale
Windkanalversuchs vor.

Der Gesamtaufbau dddardware in the Loogsimulation besteht aus dem vollstandig
ausgestattetetnon Bird, welcher Uber eine Schnittstelle an die Flugsitimaangeschlossen
ist. Uber diese Schnittstelle werden die Daten dess Flugsimulation an da®nboard
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Flugmanagementsystem Utbertragen und dabei so aerffiggwdass die Daten den Formaten,
Genauigkeiten und Datenraten der jeweiligen Sensdie die verwendete Messgrofie
entsprechen. Der Flugsimulator generiert dabei &eaktionen des physikalischen
Flugzeugmodells, wahrend im Flugrechner die Prazéi&sdie automatische Flugsteuerung,
Stabilisierung und Aktuatorenmischung ablaufen. ddudiese Gesamtsystemsimulation
lassen sich all®©nboardSoftwaremodule sowie die meisten Hardwarekompametesten
und validieren. Davon ausgenommen sind Sensorerdiwiénertiale Messeinheit oder das
GPS, welche erst bei Taxitests beziehungsweisetddtgyeigene Daten generieren kénnen.
Bis dahin wird mit simulierten Verhaltensmodellesr &ensoren gearbeitet.

Eine besondere Stellung nimmt die Entwicklung dasopiloten ein. Die automatische
Flugsteuerung wird Teil des kompilierten C-Codes, auf den Prozessor des Hauptrechners
aufgespielt wird. Dieser Vorgang nimmt einige Zeit Anspruch. Sie wirkt sich negativ
wahrend eines Entwicklungsprozesses aus, bei demmiter oder Reglerarchitekturen
haufig zur Erprobung gewechselt werden muissen. rdutesteht beim Ausfuhren des
kompilierten Codes auf der Zielhardware nur nochschenkt die Madoglichkeit,
Systemvariablen zu Uberprifen und wahrend der lesiutn Gberwachen. Daher wird fur die
Entwicklung des Autopilotencodes eine spezielle gétensweise verwendet. Das
Softwaremodul, welches den Autopiloten enthalt, est kompiliertes Matlab/Simulink-
Modell. Zu Beginn der Entwicklung, wird dieses Méddirekt mit der Flugsimulation
verbunden und getestet. Dabei lauft das Modell readheinem PC. Es besteht voller Zugriff
auf alle Systemvariablen des Modells zwecks Ubemwag, Fehlerbehebung und
Optimierung.

Im zweiten Schritt wird die Original-Hardware mitren spezifischen Eigenschaften wie
Rechengeschwindigkeit und Datenrate in die Simutaginbezogen. Dazu lauft d®nboard-
Code direkt auf der Flughardware, wahrend das Maduder automatischen Flugsteuerung
als Simulink-Modell Uber eine LAN-Schnittstelle gebunden wird. Dabei sind die
Schnittstellen identisch zu dem spéteren Fall, #demm der Autopilot direkt auf der
Zielhardware in Form eines kompilierten Codes lawfahrend dieses zweiten Schrittes sind
bereits wichtige systembedingte Eigenschaften deil Simulation, da der gro3te Teil des
OnboardCodes auf originaler Hardware lauft. Anderungen dam Softwaremodul der
automatischen Flugsteuerung sind jedoch noch otoiseg Aufwand zu implementieren. Erst
wenn das Simulink-Modell des Autopiloten Einsatfaerreicht hat, wird es kompiliert und
in finalen Tests direkt auf der Flughardware inrioeines kompilierten Programmcodes
getestet. Somit kdnnen im letzten Schritt nochesyspezifische Effekte Gberpriuft werden.
Schnelle Anderungen sind in dem Schritt nicht maliglich und es kann keine Einsicht auf
interne Variablen mehr genommen werden.
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Abbildung 10 Architektur der Simulations- und Entwi cklungsumgebung fir die automatische
Flugsteuerung,Onboard Software und Hardwarekomponenten

4.7 Versuchsablaufe

Bei der Konzeptionierung des Fluggerates und dedeBstation missen auch die
Messverfahren betrachtet werden, mit denen spaierDgewonnen werden konnen. Eine
Freiflug-Messplattform soll in erster Linie dazu ngézt werden, Messungen im Flug
vornehmen zu koénnen. Dabei kann es um die Vermgssi@s Fluggerates und dessen
Bewegungen an sich gehen oder um bestimmte Expatenéir die das Fluggerat eine
Tragerplattform darstellt. Wirde die Technik beyeiollstandig etabliert, die Regularien
definiert und entsprechende LuftrAume verfugbar,seéaren Messablaufe weit aul3erhalb des
menschlichen Sichtbereiches unter Einflussnahmeer eiautomatischen Flugsteuerung
denkbar. Im vorliegenden Fall sind jedoch Regutafig eine derartige Nutzung nicht oder
nur eingeschramkt vorhanden. Auch steht die Entwick ziviler Technologien und
Standards fur detJAV-Bereich noch am Anfang, wobei dabei weniger diehméschen
Herausforderungen des autonomen Fluges gemeint, ssawhdern vielmehr die
gesetzeskonforme Implementierung redundanter Sestdbie Entwicklung hinreichend
redundanter Systeme ist genauso ein Forschungstimalie korrekte Definition der
notwendigen Anforderungen an ein solches System.

Durch die genannten Randbedingungen werden Messflligunter starken Einschrankungen
maoglich. Zunachst sind Messflige nur in dafir veejeenen, abgegrenzten Gebieten
gestattet, die unzuganglich fur dritte Personed.sibes Weiteren dirfen Messflige nur im
Sichtbereich eine8ackupPiloten erfolgen, der wiederum in die Lage verss&n muss,
jederzeit die manuelle Kontrolle Uber das Fluggeuéiibernehmen.

Der manuelle Flug unter Sichtbedingungen limiteegh Flugbereich erheblich, wodurch auch
die Testmethoden beeinflusst werden. Das Fluggsrdurch die rdumlichen Limitierungen
auf enge Bahnen gezwungen, die unter Optimierumgeseeiligen Teststrecken mdoglichst
lange Testsektionen enthalten. Diese konnen atigsdhur so gelegt werden, dass in jedem
moglichen Testszenario das Fluggerat am Ende €liests immer noch innerhalb des
erlaubten Gebietes liegt und jederzeit vBatkupPiloten sicher beherrscht werden kann.

Die fur den aktuellen Systementwurf vorgesehenehhg des Gerétes sieht einen manuellen
Start und die manuelle Steuerung auf eine gewigge®eitshohe vor. Danach soll tiber die
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automatische Flugsteuerung die Inertialbedingungléin ersten Test hergestellt werden. Der
Test wird ebenso automatisch ausgefiihrt. Im vasghelgn Fall sind das wahlweise
Identifikationsmanéver, Mandver zur Analyse von dsatophalen Flugzustidnden oder
Larmmessungen. Am Ende des jeweiligen Tests wisdagd@omatische Flugsteuerungssystem
wieder in seinen normalen Operationsmodus versgd,eine Stabilisierung des Fluggerates
und eine Ruckfuhrung des Flugzeuges auf den varidetien Kurs zur Folge hat. Auf diesen
Uberleitungssegmenten des Flugprogramms werden Aditangsbedingungen fiir den

folgenden Flugversuch hergestellt. Dies kann zumsiel eine Wiederholung des vorherigen
Tests oder ein weiterer Test sein. Dafur werdenarRater wie Ausgangshothe,

Geschwindigkeit, Lage und Position entsprechend dariorderungen des nachsten
Versuches eingestellt. Es konnen sich Testsektiometh Uberleitungsabschnitte so oft
wiederholen, wie Flugzeit zur Verfigung steht. Sird im Wesentlichen durch die

Kraftstoffreserven definiert. Am Ende eines degmmi Messprogramms ubernimmt der
BackupPilot das Fluggerat aus einer Warteschleife unegflidas Fluggerat manuell zur
Landung.

Die Messverfahren fur die einzelnen Disziplinentgksn sich wie folgt:

Flugdynamik: Das Fluggerat wird zunédchst am Anfangspunkt eirestdektion automatisch
stabilisiert und Lagewinkel und Geschwindigkeitemm@3 der Testanforderungen eingestellt.
Danach werden die Stabilisierungsregelkreise alhgdtet und auf eine oder mehrere
Steuerflachen sogenannte Testfunktionen gegebers. delizierte Ausschlagen einer
Steuerflache fuhrt zu einer entsprechenden Systsodn die vom Flugmanagementsystem
aufgezeichnet wird. Diese Systemantworten werdendén Nachbereitung der Tests
ausgewertet und zur Identifikation von Derivatienotigt.

Wiederherstellung stabiler Flugzustande:Bei diesen Versuchen geht es um die Analyse
von Ausleitverfahren aus kritischen Flugzustidndea @teilspirale, Trudeln oder Effekte
defekter Aktuatoren. Dabei wird, nachdem von detomatischen Flugsteuerung der
entsprechende kritische Zustand hergestellt wuede,vordefiniertes Verfahren zu dessen
Behebung eingeleitet. Die Effektivitdt und die Bederheiten diverser Verfahren kdnnen
dabei untersucht werden, wie zum Beispiel die makiauftretenden Beschleunigungswerte
oder die Grolle der Klappenkrafte. Diese Daten kdnd@nn nach der Analyse fur die
Beurteilung entsprechender Flugzeugkonfiguratiame®riginalmalf3stab verwendet werden.

Larmmessungen: Bei Larmmessungen stellt das Fluggerat in gewidsersicht eine
Tragerplattform fir verschiedene Experimente daispiele fur derartige Versuche sind die
Vermessung andersartiger Antriebskonzepte, Vermegsgon Abschattungseffekten, Analyse
bestimmter Larmquellen wie Klappensysteme oder watk und so weiter. Bei den in
diesem Projekt fokussierten Larmanalysen geht es Ailpschattungseffekte bei der
Verwendung spezieller Leitwerkskonfigurationen uddr Anordnung der Triebwerke
oberhalb davon im Vergleich zu einer Standardkaméijon. Dazu wird das Fluggerat von
der automatischen Flugsteuerung in einem flacherrflliy Gber ein Mikrofon-Array
gesteuert, welches den so genanieotprint des Flugzeugs aufnehmen kann. Der Test sieht
verschiedene  Uberflige in  unterschiedlichen = Hohemnit  unterschiedlichen
Geschwindigkeiten und unterschiedlichen An- und lédrouten vor. Ein besonderes
Augenmerk liegt dabei auf der Steuerung der Triekeye die fur die Messung in
vordefinierte Drehzahlbereiche gebracht werden. qii@azen, die nicht durch die
Modelltriebwerke erzeugt werden konnen, werden hiuetnen OnboardLa&rmgenerator
hinzugefligt, wobei die Position der Larmquelle d@m Flug nahezu frei gewahlt werden
kann. Larmvermessungen stellen demnach eine Andengmhung definierter Flugpfade dar,
wobei die Messungen hauptséachlich am Boden stddtinund an Bord definierter Larm
erzeugt wird.
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Bei allen Disziplinen wird das Personal an der Bwdation durch die Experten der
jeweiligen Disziplin erganzt, welche am eigens dafirgesehenen Bodenstationsterminal ihr
Experiment verfolgen konnen, Parameter beeinflussed Daten bewerten konnen. Es
besteht die Mdoglichkeit, bei Bedarf den Operatodsr Messplattform entsprechende
Ruckmeldungen tber den Erfolg oder Misserfolg desadlen Versuchs zu geben und somit
direkt den Flug zu beeinflussen. Sollte zum Beisgie Uberflug tiber ein Mikrofon-Array
aufgrund von Stérungen durch Wind oder Bden niohbptimalen Héhenband erfolgt sein,
so kann eine sofortige Wiederholung angefordertieser

4.8 Flugabbruchsteuerung und Bergesystem

Zur Zeit sind europaweit Regularien fir den Betrighbemannter Fluggerate erst in der
Entstehung. Daher werden fir Forschungseinrichtungdie Projekte im Bereich
unbemannter Fluggerate durchfihren, Ausnahmeregetugefunden. Eine sichere Lésung
fur den Betrieb eines unbemannten Fluggerates,stie Gefahrdung Dritter in der Luft oder
am Boden dadurch auszuschlieRen, dass dritte Rersmter anderweitiger Luftverkehr vom
Flugversuch raumlich getrennt werden. Der Betriels dnbemannten Fluggerates erfolgt
dann in einem gesperrten Luftraum Gber Territordda,unbesiedelt und nicht betretbar durch
unbefugte Personen sind. Diese Art der Gebieteefimdan zum Beispiel als militarische
Sperrgebiete vor.

Die Genehmigung, innerhalb eines solchen Gebietss Betrieb aufnehmen zu kénnen,
erlangt man durch den Nachweis, dass das Fluggkndtvorgesehenen Luftraum nicht
verlassen kann. Hierflur gibt es diverse Moglichdeitinnerhalb dieses Systementwurfs wird
auf ein Bergesystem zuriickgegriffen, welches zusammit einer Flugabbruchsteuerung das
Fluggerat am Weiterfliegen hindert.

Um eine hohe Verfugbarkeit dieses Systems zu éesicwerden alle Komponenten des
Systems redundant ausgelegt, angefangen von den rfagteh redundanten
Auslosemdglichkeiten des Bergesystems seitens dmter®®rew, Uber die redundante
Ubertragung des Flugabbruchsignals iiber Funkstreckmit unterschiedlichen
Ubertragungstechnologien bis hin zur redundantestéArerung des Auslésemechanismus des
Bergesystems iber mehrere Aktuatoren. Zudem istlberwachungssystem implementiert,
welches die korrekte Arbeitsweise der Funkstreakshdes Hauptcomputers des Fluggerates
pruft. Im Falle der Detektion eines Fehlers wirdraiu das Uberwachungssystem das
Flugabbruchsignal auch an Bord generiert. Das Blogechsignal besteht aus einer Folge von
Signalen, die nicht durch Fehlinterpretation béilschter Funkqualitat entstehen kénnen.

Das Bergesystem sorgt dafur, dass das Fluggeréliamgigan einem Stick und mit einer
geringen vertikalen Geschwindigkeit zu Boden gé&rr Schirm muss dabei so ausgelegt
werden, dass er bei maximalen Fluggeschwindigkedtetfaltet werden kann, was ihn von
einem Landesystem unterscheidet. Bei einem Lantisygeht man von einer kontrollierten
Auslosung und Schirmdéffnung aus, der ein entspradé® Manover zur Reduzierung der
Fluggeschwindigkeit vorausgehen kann. Das Bergesyshuss dagegen in jeder beliebigen
Fluglage ausgelost werden konnen, ohne dass dielidfikegit besteht, Parameter wie
Geschwindigkeit oder Fluglage zu beeinflussen. ®fieaufgrund der Forderung einer
Schirméffnung bei Maximalgeschwindigkeit muss diedf@& des Schirms in erster Linie
darauf abgestimmt werden. Das wiederum hat einkg8sthwindigkeit zur Folge, bei der
nicht mehr von einer schadensfreien Landung ausgegawerden kann. Da dieses System
jedoch nur im Notfall und bei einem vorausgegangesehwerwiegenden Systemfehler, der
ein Weiterfliegen unmdglich macht, ausgelost werdel, ist das zu akzeptieren. Um die
Beschadigungen des Fluggerates bei Schirmauslésungiinimieren, werden zusatzliche
MalBnahmen getroffen. Das Fahrwerk wird bei Schifmifg ausgefahren und die
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Kraftstoffzuleitungen der Triebwerke werden duras@tzventile komplett geschlossen. Das
hat eine sofortige Unterbrechung des Kraftstoffeszur Folge und fihrt zum Abstellen der
Triebwerke. Zusétzlich ist der Schirm so am Fluggenittels einer Dreipunktaufh&ngung

angebracht, dass es in einer definierten Lage amrrddiangt. Da der Einsatzzweck dieses
Fluggerates wissenschaftliche Messungen sind urebedinur bei stabilen, ruhigen

Wetterlagen stattfinden, kann im Falle eines Abbsueine erhéhte Wahrscheinlichkeit fur
eine schadensfreie Fallschirmlandung angenommemenerda das Fluggerat auf dem
Fahrwerk landet. Bei turbulenter Wetterlage wirdtZr der Dreipunktauthangung durch

mogliche Schwingungen des Fallschirmsystems eirsekug mit hohem Schadenspotenzial
erfolgen.

Durch die Implementierung eines redundant ausgategtugabbruchsystems in Verbindung
mit einem Bergesystem wird der Betrieb eines unimmtesn Forschungsfluggerates in
Sperrgebieten Gberhaupt mdglich.

4.9 Sicherheitsaspekte

Eine der haufigsten Ursachen fir Schaden beim &etrnbemannter Fluggerate liegt in der
menschlichen Bedienung. Schaden am Fluggerat ued/Bdrsonenschaden sind oft die
Folge. Eine haufige Ursache fur Schaden liegt mBimutzung oder Aktivierung gefahrlicher
Systeme in einem dafir nicht vorbereiteten undogpesten Umfeld.

Als potentielle Gefahrenquellen sind zum Beispigdr dTriebwerksstrahl, entsicherte
Ausloseeinheiten fir Bergesysteme oder auch Faksfedilbedienungen zu nennen. Daher
wird in diesem Systementwurf eine gesonderte Shehitseinrichtung implementiert. Uber
einen so genannte®afety Pinwird das Fluggerat in den Bodenbetriebsmodus tardeer
Safety Pinist ein verriegelbarer und somit vor unbeabsig¢btidgentfernung geschutzt&in,
welcher nach einer Landung und bis kurz vor demhsit&n geplanten Start im Fluggerat
verbleibt. Ist deSafety Pirgesteckt, werden bestimmte Softwareablaufe getinder

» Die Uberwachung des Datenlinks zur Bodenstatioabgeschaltet. Ein
automatisches Auslésen des Rettungsschirmes edaigit nicht.

= Die Triebwerkssteuerung ist blockiert. Triebwerkeken bei gesteckteRin nicht
angelassen werden, laufende Triebwerke werdentbekén des Pins sofort durch
Unterbrechung der Kraftstoffzufuhr notgestoppt kddnen nicht wieder anlaufen,
solange dePin steckt. Die Triebwerkssignale werden unabhangigri&orderung
(seitens des Piloten oder seitens der automatidelngsteuerung) auf "Triebwerk
aus" gesetzt.

= Das Fahrwerksignal ist auf "ausgefahren” festggsetabhangig davon, was durch
den Piloten oder die automatische Flugsteuerungydeft wird. Bei Stecken dé¥ns
fahrt das Fahrwerk aus und verbleibt dort.

Diese Funktionen sind aufgrund von Erfahrungsweitaplementiert worden. Wahrend
Testkampagnen wird haufig am eingeschalteten Fhaggearbeitet. Ist in der Steuerung des
Fluggerates kein Bodenbetriebsmodus vorgesehesindowahrend Wartungsarbeiten auch
Sicherheitsroutinen aktiv. Dies fuhrt dazu, dasgeurUmstanden zufallig gefahrliche
Systemzustdnde erreicht werden, die notwendigeeweis einer Schirmoffnung fuhren
mussten (zum Beispiel bei Abschaltung der Bodeiosiabder zu einem unbeabsichtigten
Hochlaufen des Antriebs (zum Beispiel bei Aktiviegudes Autopiloten, der sofort eine viel
zu geringe Geschwindigkeit und Hohe detektiert)tztieh ist auch das versehentliche
Einfahren des Fahrwerkes bei einem Fluggerat jender 140 kg mit unnétigen Sachschaden
oder gar Personenschaden verbunden, die vermiedettew sollen. Durch deS8afety Pin
wird eindeutig auf Bodenbetriebsmodus umgeschal®ind insbesondere bei der
Inbetriebnahme des Systems Bodentests der gebioEkbektionen notwendig, so kann das
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Flugzeug unter Wahrung aller notwendigen Sichesh@f3nahmen in den Flugmodus
versetzt werden. Fur den Normalbetrieb schitzt 8efety Pinvor einer Reihe von
Bedienfehlern, die unndtige Beschadigungen nadh ziehen und somit die Durchflihrung

von Flugtestkampagnen gefahrden wirden.
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5 Grenzen und Potenziale der Messplattform

5.1 Allgemeine Beschrankungen

Freiflugversuche unterliegen unterschiedlichen &hingnkungen, welche zum Teil durch
entsprechende technische Vorkehrungen kompensiad mum anderen Teil nicht
kompensiert werden kdnnen. Zur zweiten Gruppe pahlsn Beispiel einige physikalische
GesetzmalRigkeiten. Um physikalisch exakt skaligtéssergebnisse zu erhalten, missten die
dimensionslosen Konstanten Reynoldszahl, Froudé-dali Machzahl konstant gehalten
werden. Das kann bei einer Skalierung jedoch nichgesetzt werden, da einige Parameter
unreale beziehungsweise nicht realisierbare Grddenagen einnehmen wuirden. Bildlich
gesprochen mussten fir eine exakte Skalierung mohtdas Fluggerat, sondern auch das
umgebende Medium skaliert werden. In Windkanalerd vdieser Problematik zum Tell
dadurch Rechnung getragen, dass mit anderen Malieuft sowie bei veranderten Driicken
und Temperaturen gearbeitet wird. Man erreicht dgeeingere Abweichungen bei den
letztlich in den Originalmal3stab umgerechneten Eiggbnissen.

In [24] wurden Skalierungseffekte und deren Kompéins bei Freiflugmessungen

untersucht. Nguevo erdrtert, inwieweit sich MacReynolds- und Froude-Zahl auf die

Skalierung auswirken. Fir eine dynamische Ahnlidghkeuss die Froude-Zahl konstant

gehalten werden. Die Beibehaltung einer zweitenskamte gelingt nicht. Wird die Machzahl

ebenfalls eingehalten, so fuhrt das wahlweise meraiSkalierungsfaktor von n=1 oder, da
dies nicht der Idee eines verkleinerten Modellvelnsuentspricht, die Flughdhe des Modells
mit Skalierungsfaktor n<<1 lage in absolut unremich hohen Bereichen. Es wird ebenso
analysiert, ob sich Reynolds- und Froude-Zahl gasaan einhalten lassen. Das allerdings
wurde sich auf die erforderlichen Geschwindigkeibeziehungsweise Flughohen auswirken
und ebenso zu unrealistischen Forderungen fuhrerl]l werden Skalierungseffekte und

Kompensationsmoglichkeiten erértert. Hier wird eiMethode erlautert, bei der durch

gezieltes Ausschlagen der Steuerflachen die Systesndik des skalierten Modells an das
Originalfluggerat angepasst wird. Diese Methodenkdann verwendet werden, wenn nicht
die Dynamik an sich vermessen werden soll.

In [24] werden die theoretischen Zusammenhéngeeimaer Froude-Skalierung angegeben.
Sie wird verwendet, sobald dynamische AhnlichkeitModellversuchen gefordert wird.

Bei Analyse dieser Zusammenhénge zeigt sich, dasinimte Parameterkombinationen
existieren, die sich besser fir Versuche mit vémkleen Modellen eignen als andere. Glnstig
dabei scheint der Fakt, dass sich diese Konstallati mit den Situationen decken, die fur
Skalierungsversuche den hochsten Grad an Intebessizen. Es zeigt sich, dass stationare
Zustande im Reiseflug bei hohen Geschwindigkeitemd un grof3en Ho6hen fur
Freiflugversuche eher ungeeignet erscheinen. DiBsdingungen bleiben daher im
Aufgabenfeld von Windkanalversuchen. Der simuli¢@a@gsamflug eines Originals dagegen
fallt in Bereiche, die sich mit weniger Fehlereirsiten skalieren lassen. Positiv daran ist, dass
genau darin die grof3ten Potenziale von Freiflugomagsn liegen. Flugabschnitte mit geringer
Geschwindigkeit sind im Normalfall jene mit dem héten Anteil an Manédvern, da es sich
um Start- und Landeanflige sowie Warteschleifendbln Hier ist die Flugdynamik von
hohem Interesse und die Larmcharakteristik spiak gichtige Rolle. Beides gehdort zu den
Hauptinteressen bei Freiflugversuchen.

5.2 Grenzen dieses Systems

Zu den allgemeinen Beschréankungen theoretischer pimgsikalischer Natur kommen
zusatzlich Einschrankungen, die durch die Systelegusg entstehen. Das Fluggerat weist
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einen hohen Grad an Ausstattung auf. Neben eimedfalligen Sensorik ist das Gerat mit
einem speziell fir hohe g-Belastungen ausgelegteankdystem sowie einem
Flugabbruchsystem ausgestattet. Diese Komponemtédmeben einigen anderen bereits eine
Zusatzausstattung verglichen mit einfachéAVs die lediglich mit einem Nutzlastsensor
ausgestattet sind. Der hohe Grad an Grundaussiasitiménkt das System bezlglich der
weiteren Nutzlastkapazitaten ein. Trotz des hohasa@itgewichtes von 140 kg (ohne
Nutzlast) wird das Potenzial an zusatzlich monaesin Nutzlastgewicht auf etwa 10 kg
geschétzt. Dies entspricht einem relativ geringaarty\bezogen auf die Gesamtabflugmasse.
Die Schatzung basiert auf den aerodynamischenctereten) Limitierungen des Fluggerates
und der Messungen aus dem Windkanal

Das hohe Eigengewicht und die daraus resultierbotie Flachenbelastung fihren zu einer
hohen Eigengeschwindigkeit des Flugzeuges. Der itstiereich des Fluggerates liegt laut
Windkanalmessungen und aerodynamischer Auslegumgclzen 100 km/h und 200 km/h.
Eine hohe Operationsgeschwindigkeit des Fluggenatdg sich auf verschiedene Aspekte
fur den Testbetrieb aus. Die zur Verfugung stehérestzeit auf einer Teststrecke (maximale
Ausdehnung abhéangig von der Sichtgrenze des Pjlasemelativ kurz. Die erforderlichen
Reaktionszeiten zur Stabilisierung des Fluggerates einer kritischen Fluglage sind sehr
kurz bei gleichzeitig gro3em Bedarf an Sicherheéitgh Die operationellen Einschrédnkungen
aufgrund der hohen Flachenbelastung lassen sicllurgh ein Kontrollsystem tberwinden,
bei dem der Pilot nicht auf Sichtflugbedingungergemiesen ist. Dann kénnen sowohl
Experimente in gréReren Ho6hen ausgefuhrt als aueh zar Verflgung stehenden
Teststrecken Uber die Sichtgrenze des Piloten himaweitert werden. Dann waren aber
entsprechende Luftraume, Flugplatze und Regulanitarderlich, um derartige Flugversuche
durchfuhren zu kénnen.

Durch die hohe Fluggeschwindigkeit ist auch ein d@rolKraftstoffoedarf zu erwarten.
Aufgrund von Volllasttests der Triebwerke in Stastdsoversuchen konnte ein
Kraftstoffbedarf ermittelt werden, der mit dem ugerten Tankvolumen zu einer
theoretischen Flugzeit von circa 30 Minuten bei mmeem Schub fuhren wirde. Das
Fluggerat wird fir den Reiseflug mit weniger Schalskommen, was zu einer langeren
theoretischen Flugzeit fihrt. Exakte, realistisane praktikable Werte lassen sich erst nach
den ersten Flugversuchen ermitteln. Dennoch wigdléliztlich zu Testzwecken (abzuglich
Start, Landung und Reserven) zur Verfigung steheRldgzeit aufgrund des hohen
Kraftstoffbedarfes relativ kurz sein und etwa 20N8i@duten betragen.

Das System unterliegt einer Reihe von operationdlimschrankungen, die den Testaufwand
beeinflussen. Die Kosten fir Flugversuche werden3gehlich durch Personalkosten
beeinflusst, da ein relativ hoher Personalaufwamddén Testbetrieb nétig ist. Neben Pilot,
Technikern zur Systemwartung und den Ingenieuren Experimentdurchfihrung sind
Sicherheitspersonal, Personal zur Kommunikation mé&m Tower, Flugleiter, und
Dokumentationspersonal erforderlich. Die Crew kaomit schnell auf Uber zehn Personen
ansteigen. Weitere Kosten werden durch die erfootier Bodentechnik, den Transport und
die Versorgung generiert. Es ist festzustellen,sdkBigversuche mit Systemen dieser
GrolRenordnung optimalerweise in mehrtagigen Kamgagrusammengefasst werden, da
tagesweise angesetzte Flugversuche aufgrund desnhtdgcthnischen und personellen
Aufwandes zu hohe Kosten verursachen.

Die Einschrankungen des Systems aufgrund oper#ifonAspekte steigen mit dem

Komplexitatsgrad des Systems und daher auch mgedeRotenzialen. Eine Plattform mit
geringem Skalierungsfaktor und somit gro3en Abmagsn, hohem Gewicht und hoher

! Aerodynamische Auslegungen und Windkanalmessungeden im Rahmen des Projektes von
Projektpartnern durchgefihrt.
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technischer Ausstattung bendétigt im Gegenzug em@feren technischen Aufwand und
mehr Personal zur Durchfiihrung von Tests.

5.3 Potenziale des Systems

Die Potenziale von Freiflugmessungen werden untelei@em in [1], [24], [13] und [25]

analysiert. Sie lassen sich aus verschiedenen l@gsimkten betrachten. Einerseits ergeben
sich Vorteile durch den Fakt, dass es sich um mn fiegendes Gerat handelt, welches
dieselben Freiheitsgrade besitzt wie das OrigiDak Gerat ist ungefesselt und daher in der
Lage, dieselben Flugmandver durchzufiihren. Zumramdiet das Gerat unbemannt, was alle
Beschrankungen durch den Beill ScaleVersuchen an Bord befindlichen Piloten aufhebt.
Mit dem unbemannten Modell kénnen grél3ere Paraimateiche hinsichtlich entstehender g-
Belastungen, Steuerflachenkrafte, Strukturlasten abgedeckt werden. Das Risiko ist bei
dieser Art von Versuchen auf den Verlust des Gsréauso lediglich auf Materialverlust

beschrankt, was Messungen deutlich naher an krérs6Grenzen oder dartiber hinaus erlaubt.

Ein weiterer Vorteil dieser Methode liegt im Zeitg der Informationsgewinnung. Wie das
Windkanalmodell kann auch das Freiflugmodell lang®r dem Erstflug des
Originalkonzeptes vermessen werden. Die Daten stdhan bereits im Vorentwurfsprozess
zur Verfligung. Es lassen sich im Freiflug nicht amfigurationen untersuchen, sondern
auch neue Konzepte bestimmter Detaillosungen. Smé auf einer fliegenden Plattform
zum Beispiel ein neues Triebwerksintegrationskohedpr alternative Steuerflachenkonzepte
generisch erprobt werden, bevor Uberhaupt ein kettgsl Vorentwurf eines Fluggerates
existiert, in dem diese Technik eingesetzt weradin s

In der Literatur finden sich Analysen, in denen dereiflugversuch in bestehende
Vermessungstechnologien eingeordnet wird. Es zeigth dabei, dass mit dem
Freiflugmodellversuch Bereiche abgedeckt werden nkan die zwischen denen des
Windkanalversuches und denen degll ScaleFlugversuchs liegen. Derartige Analysen
werden unter verschiedenen Gesichtspunkten durghdefwie anhand des folgenden
Diagramms aus [11] gezeigt wird.
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Abbildung 11 Gegenuberstellung von Unfalldaten eireFlugzeugs und typischer Bereiche von
Windkanalmessungen (Quelle: [11])

Hier werden Bereiche typischer WindkanalmessungenAnstellwinkel und Schiebewinkel

den Flugdatenaufzeichnungen eines Flugunfalls ddmgestellt, bei dem deutlich wird,

dass weite Teile der Flugbewegung des Unfalls nithth die urspringlich vermessenen
Daten abgedeckt werden. Somit besteht in dieseei@®m auch keine Information tGber das
Verhalten des Fluggerates und folglich auch nidberidie korrekten Steuereingaben zu
dessen Stabilisierung. In Freiflugversuchen dagdgemen derartige Situationen komplett
vermessen und somit eine vollstandige Datenbasisliémwerden.

Speziell die Auslegung und Ausstattung der geneeisdPlattform wurde so vorgenommen,
dass die Vorteile von Freiflugmessungen genutzdemrkonnen. Die Struktur ist fir eine
Belastung von bis zu einem Lastvielfachen von sexisgyelegt, wodurch Messungen von
kritischen Flugzustanden und deren Stabilisierungfaltylos moglich werden. Das
Tanksystem ist fir diese hohen und wechselndenhBasugungskrafte speziell optimiert
und stellt eine kontinuierliche Kraftstoffforderungicher. Die installierte Messtechnik
vermisst die Position, Bewegungen und Beschleumggdes Fluggeratekorpers sowie die
auftretenden Krafte und Positionen aller Steuenéic Durch die Installation eines Notfall-
Bergesystems kann im Falle einer unmoéglichen S$aoiling das Fluggerat geborgen
werden. Das modulare Konzept ermdglicht ein erwteise Testspektrum hinsichtlich
Vergleichsfliigen und testbaren Konfigurationen.
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6 Detailauslegung

Im folgenden Kapitel wird die Umsetzung des Konespbeschrieben. Dabei werden
Detailldsungen zum Erreichen der Anforderungeneaiezelnen Systeme erlautert und kurz
auf die Validierung durch die Tests eingegangene Ejenaue Beschreibung der Tests, deren
Aufbau und Ergebnisse befindet sich im Anhang.
Dieses Kapitel befasst sich mit den Komponenten:
= Struktur,
= Avionik,
* Flugcomputer,
» Steuerungsmodule,
o Aktuatorik,
* Sensorik,
» Datenspeicher,
* PiloterrInterface
* Human Interface Board
* Fahrwerk,
e Stromversorgung,
=  Triebwerkssteuerung und Tanksystem,
= Flugabbruchsteuerung,
= Bodenstation

Abbildung 12 Generische Messplattform

6.1 Strukturmodule der Messplattform

Das Fluggerat ist, wie in der Konzeptbeschreibungueert, in einer modularen Form
aufgebaut. Verschiedene Strukturmodule kdnnen jeh neestanwendung unterschiedlich
kombiniert werden. Die Durchfiihrbarkeit dieses Keptes wird anhand von austauschbaren
Leitwerkssektionen validiert.

Das Fluggerat kann in Struktursegmente zerlegt ererdbbildung 8 zeigt die Module und
ihre Bezeichnungen. Ziel der Entwicklung war ess d@zerat so zu gestalten, dass diese
Module durch alternative ersetzt werden kdnnen.

So konnten zum Beispiel bei einem Test, bei denurasdie Analyse eines bestimmten
Phanomens geht, ein gezielt auf diesen Test ausgérd Strukturmodul gebaut und am
Fluggerat eingesetzt werden. Es lassen sich nelmm ich Projekt verwirklichten,
verschiedenen Leitwerksvarianten noch weitere Balsgur potentielle Modulvariationen
nennen:

= Flugel: vorwérts gepfeiliClean WingKonzepte, Triebwerksanbindungskonzepte,
spezielle, Sensorik zur Vermessung der AerodyngBrikckmessbohrungen)
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= Triebwerk:Open RotoiKonzepte, alternative Energietrager, Larmaushnggu und
Abschattungskonzepte, integrierte Triebwerkskorezept

» Rumpf: Variationen in Lange, Flugel-/ Leitwerkspasmien, Anzahl der
Fligelanschlisse, Effekte durch Integration ndaksysteme (Gasdrucktanks), bis
hin zuBWB-Konzepten

Dieser hohe Grad an Spielraum mit alternativen lépten erfordert ein hohes Maf3 an
Flexibilitat in der Struktur. Dafir wurde zum Beigp der Fliigel-Rumpf-Ubergang im
Zentralbereich des Rumpfes nicht direkt in die Rig®ktion integriert, sondern als separates
Teil konzipiert. Bei Herstellung eines alternativelRligelkonzeptes ist es relativ
wahrscheinlich, dass auch der Anschluss des Fligetten Rumpf und der Ubergang daran
angepasst werden muss. Bei derartigen Anderunges miaht die komplette Rumpfsektion
geandert werden, sondern lediglich der Fliigel-Rubipérgang. Es ist sogar moglich, die
Position des Flugelanschlusses zu variieren, indemoder hinter der Hauptsektion des
Fluggerates Rumpfsegmente als Platzhalter eingeaetzen. Auch bei Verlangerung des
Fluggerates kann mit zuséatzlich eingesetzten Ruegpienten gearbeitet werden. Sollten
Canardkonzepte Teil der Testmission sein, betdié#is nur die Rumpfnase, welche neu
gestaltet und mit entsprechenden Anschlissen uridatden versehen werden muss. Die
Erprobung alternativer Triebwerke stellt, solange aul3en an Rumpf oder Fligel montiert
werden sollen, ebenso eine geringe Anderung dean@sgstems dar. Durch Modifikation
der Heckmodule sind auch innen liegende Triebwashallationen durchftihrbar.

Es ist erkennbar, dass dieses modulare Konzept emormes Potenzial an
Variationsmaglichkeiten beinhaltet. Alle Variationgglichkeiten sind dennoch auf gewisse
Grenzen limitiert, da sonst die Umgestaltungsmafhesth des bestehenden Konzeptes
aufwendiger als ein Neuaufbau werden. An dieselleStech einmal erwahnt, dass es sich
bei der generischen Testplattform um ein Fluggeaadelt, mit der analysiert werden soll, ob
sich grundlegende Effekte von Phanomenen UberhaitpFreiflugversuchen untersuchen
lassen.

Durch unterschiedlichste Flugtests sollen Antwodeahdie prinzipiellen Fragestellungen der
Probleme gefunden werden. So kann zum Beispiebketprerden, ob sich die Abschattung
von Triebwerkslarm durch Leitwerksteile tatsdchh@rmessen lasst. Das exakte Design des
Flugzeugs spielt dabei eine untergeordnete Rolke, ed bei diesen Versuchen um
Potenzialabschatzungen geht. Sobald erkannt is dam Phanomen fur die Vermessung
mittels Freiflugmessungen geeignet ist, kann gezalalysiert werden, ob bestimmte
Malinahmen oder Konzepte den gewinschten Effekingegsr. Dazu kann die Messplattform
ebenfalls genutzt werden.

Es kann somit festgestellt werden, dass durch dieornee Bandbreite der
Variationsmdoglichkeiten der generischen Testplattfeein grofes Untersuchungspotenzial
bestent. Mit den Erkenntnissen aus diesen grundéege Untersuchungen konnen
Flugzeugentwickler den Entwicklungsprozess einésadllen Flugzeugentwurfs beeinflussen.

Mit der modularen Gestaltung der Messplattformeiste hohe Variabilitat und Flexibilitat
gegeben, wodurch eine Grundlage fir den Einsatzeimem weiten Spektrum an
Anwendungsfeldern geschaffen worden ist.

6.1.1 Schnittstellen zwischen den Struktursegmenten

Wahrend des Entwurfs der Strukturelemente wurdetéchst die Versuchsablaufe und der
spatere Einsatz des Fluggerates betrachtet. Bersddlrze Umristzeiten und ein geringes
Fehlerpotenzial beim Umristen der Strukturmoduleeient werden. Dazu wurden die
Schnittstellen zwischen den einzelnen Modulen statisiert. Bei der Trennung von
Modulen vom Fluggerat mussten eine Vielzahl vonsgegungs-, Mess- und Steuerleitungen
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getrennt werden. Da sich innerhalb eines Moduls eynol3e Anzahl von Aktuatoren,
Sensoren oder Systemkomponenten befinden kénngibt sich daraus eine groRe Anzahl
von Schnittstellen. Um die Schnittstellenanzahl mduzieren, wurden verschiedene
Malinahmen getroffen.

Die Grundidee besteht in der Ausriistung jedes EiemeModuls mit einer Datenerfassungs-
und Verarbeitungselektronik. Dieses Konzept istKiapitel 6.2.3 beschrieben. Hierdurch
konnen die Schnittstellen auf ein Minimum reduzieverden. Samtliche Mess- und
Steuerungssignale werden dber ein CAN Bus-Systenti@nsatellitenartig im Fluggerat
verteilten Systeme weitergeleitet. Die Schnittstellzwischen den Modulen beinhalten
dadurch nur noch folgende Komponenten:

Stromversorgungsanschluss fur elektronische Bayteil

Stromversorgung fur Aktuatoren,

CAN Bus fur kompletten Informationsfluss,

gegebenenfalls Stromanschluss fur Nutzlastkompenent

gegebenenfalls Kraftstoffleitungen,

gegebenenfalls Zusatzanschlisse fur zum Beisglahdante Komponenten

Somit hat die Standardschnittstelle, wie sie zunsfdel im aktuellen Flugelmodul zum
Einsatz kommt, lediglich drei gesicherte Steckwadbr (2 x Stromversorgung, eine CAN
Bus-Leitung), obwohl sich im Fliigel acht Servoakbwen befinden und jeder einzelne tber
Positions- und Stromsensoren verfugt. Ware keinaNseitungselektronik im Fltgel verbaut,
so mussten lUber 70 Kontakte beim Anschluss eineggeH verbunden werden. Die Elektronik
vereinfacht den Auf- und Abbau des Systems erheblic

6.1.2 Fahrwerksintegration unter Beibehaltung der Strukturmodularitat

Neben der Vereinfachung der Modulschnittstellen deudie Integration des Fahrwerks
ebenso nach dem Modularitatsprinzip vorgenommee. Edahrwerkskomponenten sind im
Bereich des Flugelanschlusses wie bei einem VesKegeeug moderner Bauart integriert.
Um jedoch die Fliigelmodule unabhangig vom Rumpgestalten, wurde die Trennstelle des
Fligelmoduls so gelegt, dass keinerlei Fahrwerkglaranten bei der Zerlegung des
Fluggerates demontiert werden mussen. Das Fahmnwetlkalle zugehdrigen Aktuatoren und
Fahrwerksklappen finden komplett im Fligelanscldagment Platz. Um keine

Einschrankungen bei der Wahl des Flugelprofils zewgen, wurde der Fligelanschluss
ebenfalls als Modul gestaltet und kann gewechselten.

6.1.3 Aktuatoren- und Sensorintegration

Bei der Konzeptionierung der Module wurde darawaet, dass diese in sich abgeschlossen
sind. Das bedeutet, dass alle Sensoren oder Ak&itdie ein Element im entsprechenden
Modul vermessen oder antreiben, auch innerhalledi®®oduls verbaut werden mussen. Nur
so ist es mdglich, dass ein Wechsel eines Modulgemmmmen werden kann, ohne dass
diese Anderungen weitere Module beeinflussen. Eiterer Vorteil besteht darin, dass ein
Modul, welches in sich abgeschlossen ist, auchraegatestet werden kann. Dafir wird das
Modul an dieHardware in the LoofbBimulationssoftware angeschlossen. Es kdénnen nun
wahlweise einzelne Aktuatoren angesprochen, Semsdrerprift und kalibriert werden oder
das Modul als geschlossene Einheit getestet werDafiir werden alle nicht im Test
befindlichen Komponenten (zum Beispiel die fehlendidugzeugmodule) simuliert. Durch
dieses modulare Konzept ergibt sich auch die Mbged, dass ein Flugzeugmodul einzeln
von einem Anwender aufgebaut, mit missionsspehiésSensorik oder Aktuatorik versehen
und getestet werden kann. Damit ist paralleles Weheund eine hdhere Auslastung des
Systems gegeben, weil Entwicklung und Tests pa@blaufen kénnen.
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6.2 Avionik - Modulare Sensorik, Datenerfassungs- und
Verarbeitungselektronik

6.2.1 Allgemeiner Systemuberblick

Innerhalb dieses Abschnitts werden ein Systemduis&rhbind eine kurze Beschreibung der
einzelnen Komponenten gegeben, bevor in den nachitapiteln eine detaillierte
Beschreibung der Subsysteme erfolgt.

Das Avioniksystem umfasst die Komponenten, die 3teuerung und Vermessung des
Fluggerates bendtigt werden, sowie Kommunikationdatenverarbeitungs- und
Sicherheitseinrichtungen.

Das System ist, wie in der konzeptionellen Besthmeg dargestellt, eine Mischung aus
zentraler Datenverarbeitung, dezentraler Datermufag Flugmanagement, Kontrolle und
Aktuatorensteuerung.

Im Mittelpunkt des Avioniksystems steht der Hauptpoiter Flight Management and
Control System: FMQSEr ist Uber Datenleitungen mit den Satellitenaied, denControl
Surface Modules (CSMjerbunden. EinegCSM stellt eine Anzahl von Systemein- und -
ausgangen zur Verfugung. D&ICS kann Uber die Anzahl de€SMPlatinen in seiner
GroRe und Komplexitat beeinflusst werden. Mit jedesatzlichenCSMPlatine wird das
System um den vollen Funktionsumfang dieser Platmeeitert. Die Platinen werden durch
das Aufspielen von spezialisierter Hardware eimstimmten Aufgabe gerecht. Das bedeutet,
in jedem Modul des Fluggerates ist identische Hardwverbaut. Das vereinfacht die
Entwicklung und die Tests. Insgesamt werden in gmerischen Testplattform folgende
Typen delCSMseingesetzt:

WCUL: Wing Control Unit Leftsteuert den linken Fligel

WCUR: Wing Control Unit Righsteuert den rechten Fligel

TCU: Tail Control Unit steuert die Hecksektion

GCU: Gear Control Unitsteuert das Fahrwerk

Slave A Systemerweiterung fur zusatzliche Ein- und Auggan

LCU: Link Control Unit iberwacht den Funkverkehr und den Hauptrechtearedg
unter anderem das Rettungssystem
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External sensors (IMU, GPS, laser, air data probe)

WCU left ]H[ Sensors and actuators left wing

WCU right JH[ Sensors and actuators right wing

TCuU H Sensors and actuators tail
M

)
)
J
)
ECU left ]H[ Engine left %
)
)
)
J

FMCS
Autopilot
Datalogging
Communication

ECU right: JH[ Engine right

GCU H Landing gear, RC inputs, power monitoring, experiment control, recovery system control

Slave A H Additional 10 (power monitoring, RC inputs, fuel level sensors)

Sll111 11l

\ LCcu H Secondary recovery system control
Communication . e "
e Airborne mission equipment
| optional i
Airborne equipment
_______________________ O 0
Ground equipment
[ Communication - iy :
| ‘ | GsU | ‘ Mission communication devices ‘
devices
o _Diagnosis_|
] B
| GCS } ‘ Mission ground equipment ‘

Abbildung 13 Systemubersicht Avionik

In Abbildung 13 ist ein globaler Systemuberblickgkstellt. Prinzipiell wird das System in
den fliegenden Teil und den bodengebundenen Taskigilt.

FMCS

Innerhalb def=MC-Systemsverden Flugmanagementaufgaben wie der Autopilat das
Wegpunktmanagement ausgefuhrt. AuRerdem laufen dieerKommunikationsthreads zur
Bodenstation und zu weiterébnboardSystemen. DagMC-Systemist weiterhin fur die
Erfassung von Sensordaten wie GRJ, Luftdatensonde undaserverantwortlich, wobei
diese Aufgabe auch von jeder ande@®MPlatine ausgefihrt werden kdnnte. Ein weiterer
Bestandteil deEMC-Systemsst die Verwaltung des Datenlogs.

CSM

Das FMC-Systemkommuniziert Uber Datenleitungen mit den im Flugyeverteilten
Elektronikmodulen. Wie oben beschrieben, liefertSsdlpositionen der Aktuatorik an die
CSMs,auf denen diese in direkte Signale fur die eireel®ervos umgesetzt werden. Die
CSMsliefern Messdaten an den Hauptcomputer zurick. @8#Mskonnen auch abstraktere
Befehle umsetzen und Sequenzen abarbeiten. Wispibweise ein Befehl zum Einfahren
des Fahrwerks gegeben, so wird von Gear Control Uniteine Routine gestartet, die das
Offnen und SchlieRen von Fahrwerkstiiren und datcheabgestimmte Ein- und Ausfahren
der Fahrwerksbeine realisiert. Dabei werden aucaidBadingungen Uberprift und eingestellt,
wie zum Beispiel die Rickstellung des gelenkten rBdgs vor dem Einfahren in den
Fahrwerksschacht und Rickmeldungen Uber die orcigemgdlRe Verknieung (Endschalter)
der Fahrwerksbeine. Das System der dezentralenerdtey folgt Prinzipien eines
schichtweisen Systemaufbaus. Wahrend auf dem Hzupter Informationen wie zum
Beispiel ein gewinschter Ausschlag einer Steuetionkallgemein vorliegen, werden diese
erst auf deiControl Unit des entsprechenden Moduls in spezifizierte Segnage Ubersetzt
(PWM oder abstraktere Signale).
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wCuU

Die Wing Control Unit (WCU)steuert alle Aktuatoren im Fligel und liest diertdgn
Sensoren ein. Es werden pro Fligel acht Servosstngat und 16 Steuerflachensensoren
uberwacht.

TCU

Die Triebwerkssteuerung erfolgt tber diail Control Unit und die daran angeschlossenen
Engine Control Units.Des Weiteren werden je nach Leitwerkstyp siebewr odcht
Steuerflachen kontrolliert und 14 bis 16 Steueh#itsensoren tUberwacht. DI&€CU liest
unter anderem auch die Daten der Triebwerke wiehZxaiel, Gasaustrittstemperatur,
Schubhebelstellung, Kraftstoffdurchfluss ein.

LCU

Die Link Control Unitiberwacht den Datenverkehr auf dem Telemetrielimk dem Piloten-
RC-Link. Zusatzlich registriert di&CU als redundantes Uberwachungssystem, wenn der
Hauptcomputer nicht mehr fehlerfrei arbeitet unth&esinnvollen Signale liefert. DieCU
besitzt somit Informationen dartber, ob die Bodemcnoch Kontakt zum Fluggerat hat
beziehungsweise ob vom Boden ein Flugabbruchsiges¢éndet wurde. Weiterhin ist sie in
der Lage, ein eigenes Flugabbruchsignal zu geearisobald keine Steuerungsmaglichkeiten
fur Mensch oder Maschine bestehen. DIEU kann in diesem Falle Uber ein zweites,
redundant angelegtes Auslosesystem den Fallschitiviesen, die Triebwerke abschalten
und das Fahrwerk ausfahren. Das ist die Sequeezadégeldst wird, sobald der Flug
notgestoppt werden soll.

GCU

Die Gear Control Unitsteuert das Fahrwerk. Die Fahrwerkssteuerung @inéuse Sequenz
zum:

Offnen und SchlieRen der Fahrwerkstiiren,

Ein- und Ausfahren der Fahrwerksbeine,

Entkoppeln des Bugrades im eingefahrenen ZustamdSaitenruder,
Ruckstellung der Bugradlenkung vor dem Einfahren
Uberwachen des Fahrwerks tiber Endschalter,

Freischalten der Bremsen.

Im Normalbetrieb Ubernimmt dieGCU die Steuerung der Bugradlenkung und der
Hauptfahrwerksbremsen.

Slave A

Dieses Modul dient zur Erweiterung der Anzahl derséhlisse und liest unter anderem
Sensoren sowie Pilotensignale ein.

ECU

Die Engine Control Unitssind COTSProdukte und werden vom Triebwerkshersteller
geliefert. Jedes Triebwerk ist mit ein€ontrol Unit ausgestattet. Sie Ubernehmen die
Steuerung der Triebwerke sowie das Auslesen vabiwerksparametern.

Missionsequipment

Das Missionsequipment dieser Ausbaustufe bestehiemem PC104-System, welches von
Projektpartnern (NLR) entwickelt wurde. Erganzt dvolieser Missionsrechner durch einen
leistungsfahigen  Hochspannungstransformator und eneinFrequenzgenerator. Die
Missionsnutzlast ist in der Lage, zwei Piezzo-Lptgsher anzusprechen und Uber zwei
Mikrophone Larm zu vermessen.

68



Bodenausristung

Am Boden befinden sich die Bodenstation sowie denkhunikationseinrichtungen, um mit
dem Fluggerat Daten austauschen zu kénnen. FiNutidast kann eigene, bodengebundene
Ausrustung bendtigt werden und ein eigener, nugp@gzifischer Datenlink unabhangig vom
System benutzt werden. Das System selbst bietetheldapazitaten, um Nutzlastinhalte tGber
den Standarddatenlink mit zu Gbertragen.

Waéhrend der Arbeit mit dem Fluggerat am Boden kanmgptional Diagnose- und
Steuerungsgerate fur Subsysteme angeschlossenwerde

e

Abbildung 14 Bodenstation mit vier Monitoren

Gesamtibersichten

Die folgende Abbildung zeigt den Systemplan desgémates der zur Entwicklung des
Fluggerates diente. Dieser wird hier jedoch nuvalkleinerte Version dargestellt.
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Abbildung 15 Gesamtsystemplan




6.2.2 Flugcomputer

Der Flugcomputer ist eine multifunktionale Einheizur Messdatenerfassung,
Datenverarbeitung und Aufzeichnung, zur Flugkotgraind Navigation. Da$&MCS wird
auch zur Missionskontrolle eingesetzt. Es konnesstdiechlaufe, Flugprogramme oder
Messprozeduren hinterlegt und bei Bedarf abgeruferden. Es bietet einen bidirektionalen
Datenlink zur Bodenstation sowie die Erfassung 8tuersignale eines Piloten via RC-
Verbindung.

Die Hauptfunktionen sind:

= Anbindung und Einlesen von Sensordaten,

= vollstandig programmierbarer Servomischer mit umbegter Variationsbreite von

Servomischeinstellungen und Sequenzierungen,

modularer, integrierter Autopilot fur Stabilisiegiand Navigation,

integrierte Modi zur Steuerung von frei definiedaTestsequenzen,

Hardware in the Loogbchnittstelle fur Entwicklung und Validierung,

Datenspeicher alIMC/SDCard,

100 Hz Echtzeit-Operationsgeschwindigkeit, Linusibé,

100 Hz Datenlog mit Datensatzen von tber 600 WepterSample,

bidirektionaler Datenlink zur Uberwachung und Diage,

interne Statusiberwachung der Fluggeratesoftwasgaqhdog,

optionale Stromversorgung angeschlossener Submg@dhtier andererfMu,

Telemetrie),

= redundantes und unabh&ngiges Sicherheits- undifBagehsystem mit manueller
und automatischer Aktivierung.

DasFMCSist das zentrale Rechenmodul in der generischessplattform. Es werden RC-
Kommandos eingelesen und in servospezifische Sigunalgesetzt. Es sind Sensoren zur
Lagebestimmung angeschlossen, dessen Rohdatereigragowahlweise auf derfMCS
betrieben werden kann. Die Lagedaten werden desrniet Autopiloten zur Verflgung
gestellt.

In der folgenden Abbildung ist eine Prinzipskizax BMCS Schnittstellen dargestellt.

\ PWR Logic 1 | | PWRLogic2 |

| vy

‘ Diagnosis |
FMCS
i GPS | Interfaces

‘ Telemetry |

| ExtUART2 |

Abbildung 16 FMCS mit Ein- und Ausgangen

DasFMC-Systenverfugt tUber funf serielle Schnittstellen, die flas Einlesen von Sensoren
wie GPS,IMU und Lasesensor benutzt werden kénnen. Da die hinterlegfev8e keine
kommerzielle ist, besteht voller Zugriff auf die M&altung und Nutzung dieser Schnittstellen.
Weitere Sensoren kdnnen je nach Missionsanfordemptementiert werden. Auch auf den
Control Surface Modulesind diverse Schnittstellen angebracht (siehe3.80 dass deren
Anzahl variiert werden kann. Des Weiteren verfugr dHauptrechner tber zwei CAN-
Schnittstellen. Dies ist eine hardwareseitige Voglieng fir ein redundantes CAN Bus-
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Kommunikationssystem, das in der aktuellen Vergeaoch nur einfach genutzt ist. Die
FMCSHauptplatine ist mit zwei Stromanschlissen ausgest Uber die die Elektronik
redundant mit Strom versorgt wird.

6.2.2.1 SystemuberblickFMCS

In Abbildung 17 ist dasFMC-Systemim Zusammenspiel mit den unterlagert&@sMs
dargestellt Die Hauptplatine de&MCS — der Master - ist iber CAN Bus mit d&S5M
Platinen verbunden. Jede Platine erweitert daseBystm die Anzahl der auf deDSM
Platinen vorhandenen Ein- und Ausgangen. Diese Wid-Ausgange bieten die Mdglichkeit,
in jedem Flugzeugmodul zusétzliche SystemhardwareschlieRen. Wird beispielsweise in
einem Modul ein Zusatzsensor angeschlossen, soekomiessen Werte Uber serielle
Schnittstellen, Bus-Schnittstellen oder Netzwerkdt$tellen direkt vor Ort eingelesen
werden. Die Ubermittlung dieser Daten an den Haapiner erfolgt tiber das CAN Bus-
System. Dort kénnen die Daten gespeichert odedi@rweitere Missionsplanung genutzt
werden.

| Fuel shut off valve

! ECU !
i H‘ ECyU  [Protocoll  Ecu
[ Satelyin ] { : e gelemetny, Engine left - < : Engine right
]‘ = right left
StatusLED RC Iy RC1-2 ) -
Vi 2 { Tcu ! [ CS position 1-8 ]
Rescuesystemact. | |7 K ext.ADC
0 CSactuator1-8 j< CSactuator current
Signal force
[ Position switches LG ] GCU | UARTfor experiment
SafetyPin i RC-12 _
- T { WCU right | [ CS position 1-8 ]
[ Actuator current ] [ UART forexperiment ] can h0 ext.ADC
CSactuator 1-8 < CSactuator current
(oo e =
UART forexperiment
Sytem status LED \—>| Retraction actuators { WCU left | [ CS position 1-8 ]
T ext.ADC
Rescue systemact. (< > Nosewheelsteering €S actuator 1-8 I—— C5 actuator current
force
UART forexperiment

—
=

Fuellevelsensars { Slave A }
T_ Diagnosis / HIL
Powermanitoring RC1-8

StatusLED RC

—

[ UART for experiment ]

Abbildung 17 SystemibersichttFMCS

DasFMCShbietet ohne Erweiterungen folgende Anschlisse:

= HIL-Schnittstelle

= Telemetrie-Schnittstelle

= LAN-Schnittstelle

= SD Card Slot

= 5 serielle Schnittstellen

= 2 CAN Bus-Schnittstellen
= |2C Bus und SPI Bus

6.2.3 Steuerungsmodule Control Surface Modules — CSM

Jedes Strukturmodul ist mit einer Kontrolleinhaisgestattet, die die im Modul befindlichen
Aktuatoren steuert und die Sensorwerte einlieszuDaurde eine Elektronik entwickelt, die
verschiedene Ein- und Ausgénge anbietet. DiesesiMuidd in Verbindung mit denkMCS
Hauptcomputer verwendet, wobei die Anzahl der zlis&tverwendeteilCSMPlatinen vom
Flugzeug und der Mission abhéngt. Die Grundidee jst nach Anforderungen den
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Systemumfang anzupassen. Mit jeder weit€€&MPlatine, die im System verwendet wird,
steigt die Kapazitat des Gesamtsystems um di€8ésModuls an.

Ein CSM-Modul bietet folgende Ein- und Ausgange:

= Stromanschluss Elektronik,
= Stromanschluss Aktuatoren,
= |SP-Schnittstelle,
= Zwei serielle Schnittstellen UARTO und UART1 furgetimenthardware,
= CAN-Schnittstelle,
= 12 Servoausgénge mit
 PWM-Signal (0,9 bis 2,1 ms),
* Versorgungsspannung,
» Stromvermessung,
= vier Relaisausgange galvanisch getrennt zum Schalte
= acht digitale Ausgadnge zum Erzeugen binérer Inftionan,
= acht digitale Eingdnge zum Einlesen binérer Infaromen,
= acht analoge Eingénge, 10 Bit Genauigkeit,
= acht analoge Eingénge, 16 Bit Genauigkeit ,
= vier zusatzliche Eingange zum Einlesen von PWM-&gm

Diese Art Platine kann Servos steuern, komplexes@sohnittstellen verwalten, einfache
Sensoren wie Potentiometer oder Flussigkeitsfiltitaensoren direkt einlesen, komplexe
Gerate Uber Bus-Schnittstellen steuern (zum Bdispiebinen) und Zustande registrieren
(zum Beispiel von anderen Modulen oder Schaltdfim.Flugzeugmodul kann mit einer oder
mehreren diese€SMPIlatinen ausgestattet werden. Eine Platine breiahalerweise genug
Kapazitat, um ein Flugzeugmodul komplett zu steudtahrere Platinen kénnen innerhalb
eines Strukturmoduls dafir verwendet werden, Realuneh zu erzeugen.

Ein weiterer positiver Effekt dieses modularen wlezentralen Steuerungskonzeptes ist die
Reduktion des Kabelbaums (siehe 6.1.1).
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Servo 1-12 Out18 In1-8 ADC1-8 LTC1-8

|
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UART1

Abbildung 18 CSM Ein- und Ausgéange (Quelle: Ingenieurbiro E. Boenizh; modifiziert)

6.2.4 Aktuatorik / Steuerflachenkonzept

Im Fluggerat wird eine Vielzahl von Aktuatoren bggth Zum einen werden die
Steuerflachen angetrieben, zum anderen Zusatzmddi wie Fahrwerksklappen,
Einziehfahrwerk, Bremsen und Rettungssystem. Bei Aleswahl der Aktuatorik werden
verschiedene Gesichtspunkte betrachtet:

= Die GrolRe des Aktuators sollte das Design der Huged Leitwerksgeometrien
sowie deren Profilierung so wenig wie moglich béassen.

= Die anfallenden Kréafte mussen auch unWiorst CaseBedingungen bewaltigt
werden.
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= Um die Nutzung des Systems zu vereinfachen (Varhalion Ersatzteilen), ist es
sinnvoll, wenn nur eine geringe Anzahl verschiedéiauatorentypen benutzt wird.

» Kaufteile sind aufgrund der Wiederbeschaffung zvobzugen

» Steuerungsfunktionen sollten redundant angetriglmden.

Bei der Auslegung der Aktuatorik sind Flagelprofi{Eppler 434) und Leitwerksprofile
(NACA 0012) bereits vorgegebene Grol3en. Die Ireiath der Steuerflachenantriebe soll
dem Modularitatskonzept folgen, was die Unterbrimgum jeweiligen Flugzeugsegment
erfordert. Da eine steuerflachenferne Installationnétige Antriebswellen und somit
unnotiges Gewicht mit sich bringt, werden die Aktwan direkt an den betreffenden
Steuerflachen installiert. Damit wird eine Reduarey von Gestangelangen und somit eine
spielfreie Anlenkung gewabhrleistet. Durch diese ddmdingungen lassen sich bereits die
maximalen geometrischen Abmessungen der Antriebigefen. Limitierend dafur sind die
Querruder und Leitwerkssteuerflachen, da der Bammdwrch die Profiltiefen begrenzt ist.

Fur die Flugelhinterkante wurden mittels Berechramglie Anzahl der Klappen und die
Klappenbreite so gesetzt, dass die auftretendefiekdéirch Servos dieser Baugro3e erbracht
werden kénnen und homogen auf die Aktuatoren \Jenerden. Daraus resultiert eine
Klappenanzahl von sechs Landeklappensegmentenweidierrudersegmenten.

Das Moment einer Steuerflache am Flugel ergibt siehfolgt:
Mflap = Cmﬂap-q-S-lu GL. 1

wobei g der dynamische Druck ist, S die Flache [légelsegmentes, in dem die Klappe
liegt, und-« die mittlere Fligeltiefe dieses Segmentes ist. Kaffizient cmg,, wird mit

dem Programm XFOIL bestimmt. Er hangt von dem Vlenitévonluﬂap/lu ab, wobel

l
die mittlere Flugeltiefe der Steuerflache an sgthDa das Verhéltnis“’;ﬂ = 0.25 = const.
u
ist, kann ein konstantesng,,, angenommen werden. Fur eine homogene Lastvereilu
muss flr jede Klappe der Betrag venl, gleich werden, was zu einer Verteilung wie folgt

fuhrt;

Uflap

+Flap no. Startposition [mm] Endposition [mm]
1 347,3 471
2 471 608
3 608 764
4 764 946
5 946 1169
6 1169 1467,3

Tabelle 5 Steuerflachenverteilung

Der Koeffizientcmy,,, wurde fur Geschwindigkeiten von 40 m/s, 50 m/s @@dm/s fir
einen Klappenwinkel von 45° berechnet. Es stelith beraus, dass der Koeffizient relativ
unabh&ngig von Ma- und Re-Zahl ist, und dass deit Weear mit dem dynamischen Druck
steigt und somit mit dem Quadrat der Fluggeschwikelt. Nach [31] und [6] steigt das
Klappenmoment linear mit dem Ausschlagwinkel.
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Abbildung 19 Polare fur Landeklappensektion bei 45Klappenwinkel

Um die zu erwartenden Servokrafte zu berechnen,snauflierdem in Betracht gezogen
werden, dass die Klappenkrafte vom jeweiligen Ustzisngsverhaltnis im Gestange
abhéngen. Servos haben typischerweise einen Vesgghvon + 45°. Fur die Steuerflachen
werden + 20° bendétigt und fur die Landeklappen i8°45°. Fir die Klappe sechs am Flugel
gilt ein Sonderfall. Da diese Klappe sowohl als Queer als auch als Landeklappe benutzt
werden kann, muss hier die Steuerflache einen Vdeg20° Hinterkante heben und bis 45°
Hinterkante senken (Die Vorzeichen variieren je hndoetrachteter Flugelseite und

verwendeter Funktion). Die Servokréafte bei der iamdung von Ubersetzungen berechnen
sich wie folgt:

¢_tap

®_servo

sin(¢_gap)a sin(g_servo)b

Abbildung 20 Profil mit Klappenauschlag 45°

Die Grenze zum Bereich der Querruder wurde seitlamsAerodynamiker festgesetzt. Die

a - sin(@ap) = b - sin(@servo) GL. 2
F = _M’Z“p GL. 3
b sin(@fiap)

verbleibende Flache fir die Querruder wurde gleactaiit.
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Abbildung 21 Verteilung der Fliigel-Hinterklappensegnente (Quelle CAD: PW; modifiziert). Vergleich
von krafthomogener Verteilung und gleichmaRiger Hirerkantenaufteilung

Durch die zunehmende Tiefe der inneren Landeklapperingert sich die Klappenbreite, um
eine Gleichverteilung der Antriebsbelastungen haken. Werden alle Klappen gleichmafig
gefahren, ergibt sich somit eine gleiche Belastuiig jedes einzelne Servo. Im
Windkanalversuch (siehe Anhang A) konnte dies vatidwerden. Je nach Flugaufgabe
konnen nun die Klappen durch entsprechende Progiemang gruppiert und die Grol3e der
einzelnen Funktionen (innere Landeklappe, au3engldéldappe, Querruder) variiert werden.
Die einzelnen Steuerflachen sind mechanisch ungiipdnnd konnen sich getrennt
voneinander bewegen. Solange mindestens zwei Khapper Funktion zugeordnet werden,
ist dadurch eine Redundanz bei Ausfall eines Absrigewahrleistet. Die Funktion wird in
eingeschrankter Form weiterhin zur Verfigung stehen

Die Verteilung der Aktuatoren fir die Steuerflachées Flugzeuges ist in Abbildung 22
dargestellt. Es ergeben sich fur das U-Leitwerku2dl flr das hier nicht dargestellte T-
Leitwerk 23 Klappenantriebe. Das U-Leitwerk besir Seitenruder-Steuerflaichen. Jede
Steuerflache ist zudem mit einem zusatzlichen,regte Potentiometer als Winkelaufnehmer
ausgestattet, um deren Ausschlagwinkel zu bestimnWih diesem Messwert kdnnen

Ruckmeldungen (ber die tatsachliche Position deappé unter Last ermittelt und

Ruckschlisse Uber die einwandfreie Funktion deseBys gezogen werden. Zusatzlich wird
jeder Steuerflachenantrieb bezlglich seiner Strémadume Uberwacht. Das dient zum einen
zur Ermittlung der auftretenden Krafte und zum aedesbenfalls zur Systemiberwachung
und Erkennung der Uberschreitung kritischer Grenzender Normalkonfiguration dieses

Fluggerates werden die Querruderfunktion, das Hditem und Seitenruder von je vier
Servos gesteuert und die LandeklappenfunktionatffAntriebe verteilt.
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Abbildung 22 Verteilung der Steuerflachenaktuatorik (U-Tail)

Als Antriebe wurden nach ausfuhrlichen Tests Semma Typ Hitec HS 5955 TG gewahlt.
Diese Servos haben sowohl ein gutes Leistungs -ich&werhaltnis als auch ausreichende
Ergebnisse in Langzeitversuchen und Maximallastwatrsn erzielt. Naheres zu diesen Tests
wird im Anhang A erlautert.

Fur einen Grol3teil der Zusatzfunktionen werden &iisndiese Servos eingesetzt. Zum einen
haben diese Funktionen geringere Systemanfordenubngeliglich bendtigter Drehmomente,

zum anderen stellt es eine Vereinfachung bei derdHabung des Systems dar, wenn die
Anzahl der Servotypen gering ist. Einzig fur die steuerung der Fahrwerksmechanik
kommen alternative Servos zum Einsatz.

Als weiterer Aktuator ist das Triebwerkssystem mmdnnen. Der benétigte Schub wird von

zwei Modellturbinen geliefert. Dieses System windKiapitel [6.2.4.2] beschrieben. Tabelle 6
stellt die Zuordnung der Aktuatoren und der Stengseinheiten dar.

Anzahl | Antriebstyp | Steuerung Signalquelle Versorgug | Signal
24+1 | Servo Steuerflachen, | Control surface modules (WCU, 6,0 V PWM
und TCU, GCU FMCS)
Bugradlenkung
4 Servo Fahrwerkstiren| Control surface module (GCU) | 6,0 V PWM
2 Engines Schub Engine control unit ECU ECU (serial
bus)
1 Servo Rettungssystem FMCS 6,0V PWM
1 Servo Rettungssystem LCU 7,4V PWM
3 Servo Fahrwerks- GCU 6,0V PWM
einziehmechanik
2 Servo Hauptfahrwerkst GCU 6,0V PWM
bremsen

Tabelle 6 Aktuatoren - Ubersicht

Fur die Steuerflachen werden je nach Konfigurasamschen 23 und 24 Servos zum Einsatz
kommen. Das Fahrwerk benétigt 10 Servos, von dehlendie Einziehmechanik, drei die

Fahrwerkstiren, eines die Bugradlenkung und zweiHhuptfahrwerksbremsen ansteuern.
Das Rettungssystem ist mit zwei unabhéngigen A&teat ausgestattet, die an separaten

77



Stromkreisen und eparater Steuerungslogik angescten sind. Dieses System wird
Kapitel [6.4] detailliert erlautert. Die Triebwerke werden heerr Vollstdndigkeit aufgeliste

6.2.4.1 Mechanische Integratior

Um die Anlenkung der Steuerflachen mit minimalemieSzu gewahrleisten, werdt
beidseitig gelagee Kugelkopfe als Gestangeanschlisse verw«. Dazu wurden speziel
Frasteile fur den Servohebelarm herges

Flagelrackwand
Bereich Servodeckel -
Servo Gegenlager

Flagelholm

Winkelaufnehmer

Anschlussgestinge ‘
(Potentiometer)

Potentiometer

Abbildung 24 Servomechanik Prinzipskizze (Quelle CAD
Abbildung 23 Servoarm PW; modifiziert)

Die Servos werden jeweils paarweise in m Servoschacht installiert. Sie treiben 2z
benachbarte Steuerflichen an. Diese Installatioduziert die benotigte Anzahl
Wartungsklappen auf dieélfte. Fur einen Fligel werdevier Schachte vorgesehen, fir e
Hohenleitwerksseite einer und fiir ein Seitenleitnaes L-Leitwerkes ebenso einer. Fir ¢
Seitenleitwerk des -Leitwerkes mussen aufgrund der Dreiteilung der étkdntenklappe
zwei Servischachte vorgesehen werden. Jede Steuerflache mittkm mit einen
Winkelaufnehmer ausgestattet. Der Aufnehmer ishtném der bevorzugten Position dir
auf der Scharnierlinie platziert, sondern wird aufgl von Bauraumbeschrankunc
ebenfalls Uber e Gestange angeschlossen. Dies bringt als nachtaiigusehend,
zusatzliches Gestangespiel mit si

Der Winkelaufnehmer misst die sé&chlichi Position des Servoarms. Es kann somit tber|
werden, ob das Servo die Sollposition erreicht lz. kann \dhrend des Fluges nic
festgestdt werden, ob sich das Gesta zur Steuerflache in einwandfrm Zustand befinde
Zur Verwendung kommen hochprézise Potentiometere Binschlussgestange zt
Potentiometer sind lastfrei. Somit konnen Verforgem oder Bechadigungen de
Anschlussgestange wahrend des Betriebs nahezu sahsmgsen werden. Da ¢
Winkelaufnehmer aller Klappen kalibriert s, wirde durch ein defektes Gestéange
Messaufnehmer ein Fehlalarm ausgeldst werweil Abweichungen Uber ein kriches
Limit hinaus sofort auf der Bodenstation signatisweerden.

45[deg]
O[deg]

Servo 2

Abbildung 25 Gestéangeanschlis: Servokinematik (Quelle: IFB, Universitat Stuttgart)

Die Servokinematik ist so ausgelegt, dass zum Beispieleine Verknieun¢ der Flaps im
Bereich der héchsten Lastfalle ergibt. Die Belagtauf das Servogetriebe wird dadu
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minimiert und die Lasten von den Servolagern undgatagern aufgenommen. Dies wirt
Abbildung 24 und Abbildung 25 verdeutlicht. Beschadigungen des Gestanges in mdi
Bereich kdnnen miter aktuellen Sensorinstallation nicht diagnostizieerden. Daher stel
die Winkelmessung der Steuerflachen ein Bh mit Optimierungpotenzia dar.

6.2.4.2 Servotest und Validierung

In verschiedeen Tests wurden die Servos vermessen. Es wurden Léweyzseihe und
Hochbelastungstests durchgefi. Zudem wurden verschiedene Servotypen miteine
verglichen, um eine korrekte Auswabhl treffen zu hké@m. Letztlich musste noch festgest
werden, wo die Versagensgrenze dieser Servos [Bggtu wurden auch Blocerversuche
und Langzeitversuche bis zur Zerstérung durchge

Abbildung 26 Servotestaufbau Drehmomentmessung (links), Langze&#rsuch (Mitte und rechts’

Wie iblich im Bereich der Modellbauservos, erreitige Komponenten nur Bruchteile v
den im Datenblatt angegebenen Werten. Das musstietbAuswahl bertcksichtigt werde

Nach Abschlss der Tests wurde das Hitec Servo HS 5955 TG ausdev— ein
progammierbares Hochleistungsservo mit integrierterhlk@rper und Titangetriebe n6 V
Versorgungsspannur

Dieses Servo erzeugt rund0 Ncm Drehmoment bei 5 V Versorgungsspannung unsbistit
fur den Einsatz in allen Funktionen geeignet. Zudiernes eie hohe Leistungsdichte, was
kleinen Abmessungen fuhrt. Direktantriebe auchen Bllgelspitzen und Leitwerken konr
daher realisiert werden. Im Dauerversuch zeigteesediServos ein temperaturstab
Verhalten. Details zu den Servotests befinder im AnhangA.

6.2.5 Sensorel

In der unbemannten Messplattform kommen verschee@amsoren zum Einsatz. Prinzip
lassen sich die Sensoren in zwei Gruppen auftelam einen sind Sensoren fest eingel
und Teil der Avionik zur Fluglageerkennung, Posiibestimmung und Ermittlun
flugphysikalischer GréRen wie dynamischer Druckatisther Druck, Temperatt
Anstellwinkel und Schiebewinkel. Die zweite Gruppen Sensoren umfasst diejenig
welche temporar zur Erfullung einer bestimmten Missnstalliertsind. Dazuzahler zum
Beispiel die Installation noch praziserer Sensaren Erfassung gewisser Standardgrol
aber auch Zusatzsensoren, wie zum Beispiel Mikefader optische Sensor Im
Folgenden wird die Zusammenstellung der SensorilMassplattforr beschriebel

6.2.5.1 Luftdatensonde

Die Erfassung der Geschwindigkeit und Druckhéhe Flaggerates erfolgt mit einer eige
dafir entwickelten Luftdatensor (SFL-GmbH und Ingeniurbiro E Bohnisch. Die Sonde
ist mit einem circ 1,5m langen Ausleger ausgeset, an dem ein Pitotrohr zur Erfassung
dynamischen und statischen Drucks, je eine Sonde Extassung des Anst- und
Schiebewinkels und ein Temperaturfuhler angebrsind Die Messdaten werden an e
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Elektronikeinheit geleitet, in der die erste Vertbng stattfindet. Die Elektronik ist Uber
CAN Bus an das Flugmanagementsystem angeschlosdesthickt sowohl die Rohdaten der
Sensoren wie auch verrechnete Werte wiicated airspeedtrue airspeedund Druckhohe
zur Speicherung an den Hauptrechner. Die Sonda ¢r Nase des Fluggerates installiert,
wodurch die Messung in etwa 1,5 m vor der Rumpfresedglicht wird. Diese Art der
Entfernung reduziert die Einflisse der Rumpfumstmign Aus aerodynamischen
Gesichtspunkten ware eine Messstelle in noch gedlEetfernung des Rumpfes anzustreben.
Die hier gewahlte Lange des Auslegers stellt eirmilmmiss zwischen aerodynamischer
Gute des Messsignals und mechanischer Integratem Wie spéter imFull Scale-
Windkanalversuch gezeigt werden konnte, liegt dearsléger bei allen auftretenden
Geschwindigkeiten ruhig in der Luft und zeigt kelae Tendenzen von Schwingungen.
Zusatzlich wurde die Luftdatensonde im Laminarwewld untersucht und es wurden
Kalibrierungsmessungen vorgenommen. Die Ergebsisseim Anhang A dargestellt.

Abbildung 27 Luftdatensonde wéhrend deg-ull Scale-Windkanalversuches (links, Quelle: Universitéat
Stuttgart) und mit Verarbeitungselektronik (rechts, Quelle: Ingenieurbiiro SFL-GmbH)

6.2.5.2 GPS

Zur Bestimmung der globalen Position des Fluggerated ein GPS-Empfanger benutzt. Die
GPS-Antenne ist eine handelsibliche Antenne, wefcherier Hertz Positionsdaten liefern
kann. Das System ist jedoch so ausgelegt, dassSeimsoren je nach Anwendungsfall
angepasst werden konnen. Der modulare Aufbau erohdges auch, Antennen mit
wesentlich héherer Rate beziehungsweise auch eP&ystem zu verwenden.

6.2.5.3 IMU

Wie bei den anderen zu messenden Gréf3en kann aucNermessung der Lage und
Beschleunigungen prinzipiell jedes geeignete Geefdvendet werden. So konnten fir das
Flugmanagementsystetrasekreisel, mechanische Kreisel oder wie im vorliegand-all
elektromechanische Komponenten eingesetzt werder. Maten werden dabei Uber
entsprechende serielle Schnittstellen eingelesen. dér aktuellen Ausbaustufe der
Messplattform wird einéMU der Firma Microstrain benutzt. Dieses Systemristler Lage,
Beschleunigungen und Drehraten mit relativ gutemasiggkeit zu liefern. Zusatzlich wird ein
neuartiger, von der Fraunhofer Gesellschaft StrttRA) entwickelterIMU-Algorithmus
verwendet, der die Genauigkeit von MENIBUs erheblich steigert. In der Messplattform
kommt dieser Algorithmus erstmals zum Einsatz. denIMU werden sowohl Rohdaten als
auch die verarbeiteten Daten d@é$U-eigenen wie auch die des Fraunhofer-Algorithmus
gespeichert.
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Abbildung 28 Inertiale Messeinheit (Quelle: www.micostrain.com, Zugriff am 05.09.2011)

6.2.5.4 Laser

In der unbemannten Messplattform konnen fur Expemt® Zusatzsensoren installiert
werden. Fur die geplanten Larmvermessungsversuaeewein LaserHOhenmessgerat
eingebaut. DieseLaser ist in der Lage, bis in eine Hohe von 300 m dirsegestitzte
Hohenangabe in einem Genauigkeitsbereich von werjtimetern zu liefern. Die Qualitat
dieses Messwertes ist jedoch an die Oberflachehb#saheit des Untergrundes sowie an die
Genauigkeit der Lagebestimmung durch didMU gebunden. Fur die
Larmvermessungsmission gab es die Vorgabe, dass dig tber der Landebahn stattfinden
soll. Das heif3t, wahrend der Einsatzdauer ldeseisensors kann von einem Asphalt- oder
Betonuntergrund ausgegangen werden. Um die QualstSensors zu Uberprifen, wurde
eine umfangreiche Messkampagne mittels eines basranfieinflugzeuges unternommen.
Dabei wurden verschiedenéasesensoren, GPS- und Luftdrucksensoren an einem
Kleinflugzeug befestigt und Vergleichsmessungenggnommen. Diese Tests sind im
Anhang A beschrieben.

Abbildung 29 Lasersensor

6.2.5.5 Larmmess-Ausrustung

Die Entwicklung der Larmmess-Nutzlast wurde beieginim Forschungsprojekt beteiligten

Partner durchgefihrt (NLR, Niederlande). Sie bdstals einem PC104-Computer, einem
Transformator und einem Steuerungsmodul fir Laetdmr. Zusatzlich sind Mikrofone

angeschlossen. Die Mikrofone sollen zu Testzweckestimmte Frequenzen an Bord
aufzeichnen, um die Ausbreitung von Triebwerkslatnvermessen. Im System werden zwei
Mikrofone eingesetzt, die an der Rumpfoberseite diinmit der Aul3enhaut vor den

Triebwerken angebracht sind. Die Lautsprecher diene Erzeugung von Testfrequenzen,
die wiederum mit Mikrofonen am Boden aufgezeichwetden. Die Akustiker sind an der

Ausbreitung bestimmter Frequenzen von Turbinen imgi@almal3stab interessiert. Die

Mikrogasturbinen, die in diesem Fluggerat verwendetrden, erzeugen nur zum Tell

"skalierten” Larm. Um auch die fehlenden Frequeraealysieren zu kénnen, werden diese
einfach erzeugt. Die Piezzo-Lautsprecher konneremudberall am Fluggerat angebracht
werden, da sie baulich sehr flach sind (<1 mm).Ha#ssind auch Simulationen bestimmter
Frequenzen im Bereich Fahrwerk oder Steuerflacleakizhr.
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Abbildung 30 Larmmess-Ausristung im Heckmodul

6.2.5.6 Klappenvermessung

Luftkrafte verursachen moglicherweise Abweichungasvischen Soll- und Istposition der
Steuerflachen. Weiterhin kénnen zu hohe aerodyr@dmaikrafte Ursache daflr sein, dass die
Servos gar nicht erst die Sollposition erreichem &lcherzustellen, dass die Servos immer
innerhalb ihres spezifizierten Arbeitsbereichesbigle, wurden zwei Messsysteme flr jede
Steuerflache eingebaut. Zum einen wird jeder Aktuainsichtlich seiner Stromaufnahme
uberwacht, zum anderen wird dessen Position veeneddiese Werte konnen auf der
Bodenstation beobachtet werden. Sobald die Abwaeigtder Position Gber einem kritischen
Limit oder die Stromaufnahme zu hoch ist, wird algr Bodenstation ein Alarmsignal
erzeugt, das den Operator auf diesen Fakt hinwelgiRerdem ermdglicht die
Positionsvermessung eine Regelung der Steuerflaairdrastkompensation.

Abbildung 31 Potentiometer VP12 Steuerflachenvermeasag (Quelle: [19])

6.2.6 Datenspeicher

Als Datenspeicher dient eine SD/MMC Karte, die siom Hauptcomputer de$&MCS
befindet. Die Karte hat eine Kapazitadt von 2 GBr Datenlog enthalt circa 600 Werte,
welche mit 100 Hz gespeichert werden. Die Kapazd#itKarte reicht bei derzeitiger Grol3e
des Datenlogs fir circa drei Stunden Flug. Der Dlatgist in vier Dateien aufgegliedert. Es
werden Daten thematisch zur besseren Verarbeitatrigrgnt. Die Hauptdatenlogdatei enthalt
alle Flugdaten und alle Messdaten. Weiterhin gibeiee Datei, welche den Telemetriestatus
enthélt sowie eine Autopilotendatei. Die vierte @aimfasst generelle Informationen zum
System- und Softwarestatus. In der aktuellen Skalgpdes Systems werden pro Minute Flug
10 Mb Daten gesammelt und aufgezeichnet.

6.2.7 Piloten-Interface

Zur Steuerung des Fluggerates kommt eine modernrArR&gje von ACT zum Einsatz. Diese
arbeitet im 2,4 GHz Frequenzband. Bezlglich dehe&lweit bietet die Anlage mehrere
Eigenschaften, welche zusammen mit einem Reichmiege zur Auswahl des Systems
fuhrten. Die Anlage arbeitet senderseitig mit zweabhangigen HF-Modulen, wobei jedes
Uber eine eigene Antenne verfugt. Die Antennen kéinam Sender so angebracht werden,
dass verschiedene Raumrichtungen abgedeckt sinteMiie arbeitet der Sender mit dem so
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genannten Frequenz-Hopping-Verfahren. Dieses Vexfabenutzt nicht nur einen Kanal des
Frequenzbandes zur Ubertragung der Daten, songeingsin sehr kurzen Abstanden von
einem Kanal zum nachsten. Dabei werden alle Kashéde-requenzbandes benutzt, wobei die
Verweildauer auf einem Kanal sehr kurz ist. Sadite Kanal des Frequenzbandes gestort oder
belegt sein, so wirkt sich das auf die Ubertragonagsehr gering aus. Der Kanal wird zwar
von Zeit zu Zeit vom System "belegt", jedoch sirid 8térungen zu kurzweilig, um sich
kritisch auf die Steuerung des Fluggerates auskawirAls dritte MaRnahme wird bei dieser
Ubertragungsanlage ein redundantes Empfangersysiestehend aus zwei Empfangern,
benutzt. Jeder Empféanger ist mit zwei redundanterpfBngselektroniken und mit zwei
Antennen ausgestattet. Somit hat das Fluggerat R&EmMpfangsantennen. Bei gunstiger
Anbringung der Antennen am Rumpf kann erreicht werdiass in jeder Fluglage mindestens
eine Antenne direkten "Sichtkontakt" zum Piloterd wine gute Antennenausrichtung hat.
Um dies zu erreichen, wurden drei Antennen im 1R0fkel sternformig um den Rumpf
verteilt und die vierte in Flugrichtung weisendemtien Rumpf montiert.
. e y B

Abbildung 32 Empféanger und Antennenkonfiguration am Rumpf (gelbe Pfeile markieren RC-Antennen,
weilRer Pfeil markiert Telemetrie-Antenne), rechts: Aufteilung der RC-Antennen am Rumpf

6.2.7.1 Test und Validierung RC-System

In Tests wurde die Reichweite des RC-Systems aimitVerschiedene Systeme mit
unterschiedlichen Sende- und Empfangsmethoden wuweegleichstests unterzogen. Dazu
wurden optimierte Boden-Boden-Testbedingungen gizéwdem die Sendeanlagen auf einer
Hugelkuppe (50 m) positioniert und die Empfangeteursichtbedingungen schrittweise von
der Signalquelle entfernt wurden. In regelméaRigeostanden wurde die Signalqualitat
bewertet.

35

states:
a " on AR .
/ \ 2: controllable (with some radio interferences)
\—— 2 i 0 nces, recoverable
0: no link

~

reception quality

15 N\
\

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500
Distance [m]

—]

| ==35 MHz =8 Fasst ACT

Abbildung 33 Testergebnisse Reichweiten-Vergleichest (35 MHz blau, Futaba Fasst pink, ACT gelb)
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In Abbildung 33 sind die Ergebnisse dieses Vergleichstests daflje&i® ist zu erkennel
dass das 35 MHz System relativ schnell den KortaktSignalquelle (R-Sender) verliert
Die 2,4 CHz Systeme von Robbe Futaba und von ACT registrideggegen noch wesentli
langer ein verwertbares Signal am Empfanger. Dabiglas AC-System keine Messwet
zur Evaluation der Signalstarke vorliegen, wurdg Signal in vier Kategorien eingete

sehr gutes Signe

Signal vorhanden und ausreichend zum Steuern vaigEtaten

Signal vorhanden, jedoch nicht ausreichend zumeBtexon Fluggeratel
kein Signal

Der Messpunkt becircal600 m wurde durch eine Baumgruppe abgeschattstsioh im :,4
GHz Signal von ACT deutlich erkennen lasst. Estligige Abschattung durch Hindernis
vor, worauf 2,4 GHz Signale aufgrund der kurzen l&/fdinge sensibler reagieren. I
Reichweite, die mit verwertbaren Signalen erzieirden konnte, lier mit den ;4 GHz
Systemen becirce 2000 m. Die Auswahl wurde letztlich fur das A-System entschiede
Zum einen arbeiten mehr Systeme se- und empfangsseitig parallel, was die Redunc
erhoht, zum anden bietet das AC-System einige zusatzliche Features
programmierbarer Empfanger oder ein Qualitatssic

Nachdem die Auswahl fur das -System getroffen wurde, wurde die Reichweite nods
im komplett eingerlsteten Zustand im Fluggeratfizéert. Dazu wurde das Fluggeratcirca
1 m Hohe tber dem Bodepositioniert. Die Bodenstation und die -Anlage wurden ircirca
2 km Entfernung aufgebaut und ein Testprogramm leigsb Die genaue Beschreibu
befindet sich im Anhang A. Dort befinden sich elzedge Beschreibungen und Ergebni
des R(-Verbindungstets, die mit Hilfe eines Ultraleichtflugzeuges untdugbedingunge
erzeugt wurde!

Abbildung 34 Testaufbau Reichweitentest Gesamtsyste

Durch die Tests konnte gezeigt werden, dass dierdgfte Reichweite vollstandig z
Verfigung steht. Alle Systeme an Bord (Larmvermess-Nutzlast, Lasel, IMU, GPS,
Kamera,FMCS LCU, alle CSMs, Slave /4, Aktuatoren, Triebwerke, Tankentlliftungssyst
Telemetrie, Luftdatensonde, Rettungssystem) waréhrend der Tests in Betrieb. C
Fluggeat wurde zudem in5° Schritten um die Hochachse gedreht und die Tesdaxinolt.
Es konnten keine negativen Einflisse durch die &itdge der Systemkomponenten in
horizontalen Ebene festgestellt wer(

6.2.8 Human Interface Board

Das Fluggerat wurde mit zwei Bedienpanelen ausgesteSie stellen eine Reihe v
Funktionen zur Verfugung, die wahrend der Boderajpmmen benotigt werden. Bei eir
Plattform, die zu Experimenten genutzt wird und deBkinfluss wechselnde

84



Systemkonfigurationen ausgesetzt ist, ist es umwmhtiger, dass die Bedienung stark
Uberwacht, standardisiert und abgesichert wird Badienfehlern vorzubeugen. Dazu wurde
ein Human Interface Board (HIB)entwickelt, welches die Madglichkeit scharfft,
wiederkehrende Prozeduren wie SysteminbetriebnatB®esankung, Tests, Offnung der
Rumpfnasen-Wartungshaube, Systemabschaltung, desddslesen unHllL-Simulationen

in Form von vorgefertigten Handlungsablaufen abzeiden.

uuuuuu

uuuuuuuu
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aaaaaaaa

.........

‘‘‘‘‘

Abbildung 35 Human Interface Board

In Abbildung 35 ist das Hauptterface Boardabgebildet. Im linken Bereich befindet sich
das Stromversorgungssystem mit filRrdwerboxen Rechts sind eine Reihe von Schaltern,
Buchsen und Leuchtdioden angeordnet.

Das Flugzeug verfugt Uber funf Stromkreise, diederem jeweils Uber vier redundante
Akkumulatoren betrieben werden. Eine Herausfordgrog der Konstruktion bestand in der
Gestaltung der Schalter, um die Systeme in Betmgdtimen zu kénnen. Die Anforderungen
seitens der Elektronik wirden zu schweren und grlvigen Schaltern fihren. Es wurde
deshalb nach einer LOsung gesucht, die Schaltein kider dennoch leistungsfahig
auszulegen. Zum Einsatz sind elektrische Bruckdwomenen, die Uber Goldkontaktstecker
eingesetzt werden. Diese Bricken haben ein geri@msicht, lassen die erforderlichen
Strome zu und es kann unter Last "geschaltet” werdieder Akku verflgt tGber eine eigene
Briicke und kann Uber diese in das System genomneedew. Bei nicht gesteckter Briicke
wird die Ladebuchse des entsprechenden Akkus frelygn und der Akku kann geladen
werden (auch wahrend des Betriebs Gber andere AKWisd der Akku im System benutzt,

wird dies Uber eine LED zurtickgemeldet. Das diemtgptischen Kontrolle, ob tatséchlich
ein Akku installiert worden ist und dem System ¥arflgung steht. Alternativ zur internen

Stromversorgung, kann das System Uber eine Buchseextern versorgt werden. Ein

durchgangiger Betrieb trotz Ladens der internenuskist damit gewahrleistet.
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Abbildung 36 HIB

Im Folgenden wird das in Abbildung 36 dargesteBiedienfeld deHIBs erlautert. Oben
rechts, orange markiert, befinden sich AnschlugseLAN, CAN Bus und eine serielle
Schnittstelle fur ein Terminal. Die LAN-Schnittdeelwird wéahrend deHIL-Simulation bei
der Einstellung des Autopiloten sowie fur Softwaraates des Flugcomputers bendtigt. Die
CAN-Schnittstelle ist ebenso fitL-Simulationen erforderlich. Hier werden die Datergia

mit simulierten Sensordaten aus der Flugsimulagomespeist und die Steuerbefehle des
Hauptcomputers an die Aktuatoren mitgelesen. Digeeden dann im Flugsimulator zur
Steuerung des virtuellen Modells benutzt. Der Taaf@nschluss wird fir Wartungs- und
Debuggingzwecke bendtigt. Er liefert direkten Ztfgrauf die Software. Es konnen
Systemzustande, Sensorwerte, Parameter und Wegpaunggelesen werden.

Die roten Markierungen stellen Nutzlastkontrolletarte dar. Der im Fluggerat eingebaute
Laserkann von hier in Betrieb genommen sowie der zuggadAkku geladen werden. Das
Gleiche qilt fir dieOnboardKamera. Die im Flugzeug befindliche Experimentatinaare
(sei es ein weiterer Computer oder ein Sensor) k#ver das Bedienfeld unten links in
Betrieb genommen werden. Zusétzlich befinden sieh twei Ladebuchsen, tber die eine
potentielle redundante Nutzlast-Stromversorguncadegnt werden kann, ohne die Akkus
zwingend aus dem Flugzeug ausbauen zu mussen.

Schwarz markiert sind Ruckmelde-LEDs, die eine omfyjsgemale Verbindung zum RC-
Sender und zur Telemetrie wiedergeben. LeuchtesedieEDs nicht, besteht keine
Verbindung.

Die grine Markierung oben links zeigt eine Reihe R&iatus-LEDs, die den Zustand des
Flugabbruchsystems und dessen Kontrollelektrongiaisieren. In der Software ist eine

Prozedur hinterlegt, die einerseits verhindert,sddas Rettungssystem versehentlich am
Boden ausgelost wird und andererseits das Ger#ét gestartet werden kann, ohne das
Rettungssystem scharf zu stellen. Die Steuerung Rietsungssystems wird Gber zwei

Elektronikmodule redundant bearbeitet, deren Zushaer iberwacht werden kann.

Oben mittig, gelb markiert befindet sich ein Samaltfir die Inbetriebnahme des
Pumpensystems zur Tankentliftung. Dieser Schadtenatwendig, da die Tankentliftung
nicht permanent bei Stromversorgung des Fluggeilatden soll. Wird zum Beispiel das
System enttankt, muss die Entliftung zeitweise tidakt werden. Auch bei nicht laufenden
Triebwerken ist eine Bedruckung der Hoppertanks&itngforderlich. Weiterhin ist hier ein
Schalter fur das CAN Bus-System angebracht. Ein CABuUs muss durch
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Abschlusswiderstande an seinen beiden Enden temrhinerden. Im Falle des Fluges endet
der CAN Bus anHIB und der Abschlusswiderstand wird per Schaltertgeden Falle einer
HIL-Simulation wird der CAN Bus zum Simulationsrechnarlangert. Dazu muss der
Schalter, der den Abschlusswiderstand trennt, getfiverden. Der CAN Bus wird dann am
Simulationsrechner terminiert.

Das Hauptnterface Boardbietet die Mdglichkeit, die Triebweréround Support Units
anzuschlieRen, die Daten der Triebwerke auszuledearameter zu setzen, die
Triebwerkskomponenten zu testen oder die Triebwenkeulassen. Auch Rickmeldungen
Uber den Triebwerksstatus werden Uber LEDs angezeig

Im unteren Bereich befindet sich unter einer Sdtlappe die SD/MMC Card, auf der der

Datenlog des Fluggerates hinterlegt wird. Im Flugbk kann durch einfaches Wechseln der
Speicherkarte der Datenlog vom Fluggerat genommemlem und das Flugzeug ist wieder
bereit zum Start. Ein langwieriges Auslesen eritfall

Abbildung 37 SDCard Slotauf dem HauptHIB

Im unteren rechten Bereich befindet sich ein Sloteinen Fahrwerkssicherheits-Pin. Dieser
wird gesteckt, wenn das Frontfahrwerk eingefahremden soll, um die Nasenverkleidung

des Flugzeugs abzunehmen. Die Nase kann vollstéadjgnommen werden, um Zugang zu
den darunter befindlichen Systemen zu erhaltererdilhgs muss dazu das Frontfahrwerk
eingefahren werden. Dieser Vorgang kann nur mifeHies Pins gestartet werden. Damit
wird sichergestellt, dass zum einen das Fahrwechtraus Versehen durch Fehlbedienung
eines Schalters oder versehentliches Umlegen @hgef wird und zum anderen eine Person
am Flugzeug steht, die das Flugzeug halt, solamgeBdigrad eingefahren ist. Daher kann
diese Funktion von keiner anderen Bedieneinheitd@Bstation, RC-Sender, Terminal)

ausgeldst werden.

6.2.9 Fahrwerk

Die Mechanik des Dreibeinfahrwerks wurde von einbateiligten Projektpartner (PW)
geliefert. Sie wurde speziell fur dieses Fluggeténzipiert und gebaut. Dafir wurden
weitgehend Kaufteile verwendet, die vor allem agisid~ahrradbereich und Segelflugzeugbau
kommen. Die Fahrwerksbeine und die Kinematik wurdén die Einbausituation im
Zentralbereich des Rumpfes entwickelt. Dabei standMittelpunkt, dass der gesamte
Mechanismus, die Antriebe und die Anschlagpunktbeihalb dieses Strukturmoduls bleiben.
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Abbildung 38 Fahrwerkskomponenten Bugrad (links); Hauptfahrwerk (rechts)

Das Fahrwerk ist mit Scheibenbremsen und schwimmegethgerten Bremssatteln

ausgestattet. Damit lassen sich die beiden HauptrBtemsen. Alle drei Beine besitzen
StoRRdampfer, welche auf das Flugzeuggewicht eiallieserden kdnnen. Zusammen mit den
Antrieben der Fahrwerksklappen wird das Fahrwenk msgesamt zehn Servos bewegt. Die
Rader des Fahrwerks mussen besonderen Bedinguegechgwerden. Sie durfen nicht zu

grol3e Abmessungen haben, um noch im Rumpf Pladerirzu konnen. Aul3erdem muissen
sie dem Gewicht des Flugzeugs sowie der hohen StadtLandegeschwindigkeit gewachsen
sein. Problematisch bei hohen Geschwindigkeited Birehkrafte, die dazu fihren kénnen,

dass sich die Gummiummantelung ausdehnt. Abbildfhgeigt ein Beispiel eines solchen
Effektes aus einem anderen Projekt [36], [34]. ZbBmsatz sind letztlich Reifen aus dem

Segelflugzeugbau gekommen. Diese wurden ohnehinhéiile Gewichte, vergleichbare

Geschwindigkeiten und entsprechende Landestol3egieriz

Abbildung 39 Beispiel eines defekten Reifens einaaderen Demonstrators - Abrieb durch
Ausdehnungserscheinungen bei hohen GeschwindigkeitéQuelle: IFB, Universitat Stuttgart)

Die Steuerung des Fahrwerks erfolgt Uber @€U. Das Fahrwerk ist mit einer
Sicherheitsfunktion ausgestattet, die verhindextsces am Boden durch Bedienfehler betéatigt
werden kann. Im Bodenbetriebsmodus wird erzwundgass das Fahrwerk im ausgefahrenen
Zustand verharrt. Beim Ein- oder Ausfahren des Walkes wird eine Fahrwerkssequenz
durchlaufen. Beim Einfahren entkoppelt diese zusficllie Lenkung von der
Seitenrudersteuerung und stellt das Bugrad ge@i@eHauptrader werden angebremst, um
Kreiselkrafte zu vermeiden. Die Fahrwerkstiiren éffisich und das Fahrwerk fahrt ein. Uber
Endschalter wird die korrekte Position beim Eing&hmgeprift. Danach schlieen sich die
Fahrwerkstiren. Beim Ausfahren lauft dieser Prozemgekehrt ab. Bremse und Lenkung
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werden nach dem Ausfahren wieder freigegeben. Bdauptfahrwerk wird ein Teil der
Turen wieder geschlossen, nachdem das Fahrwerkfairsgn ist.

6.2.10Stromversorgung

6.2.10.1Allgemeiner Systemuberblick Stromversorgung

Die Stromversorgung des Fluggerates ist eines eletralen Elemente im System. Nur bei
funktionierender Stromversorgung ist die Funktigéalaller Komponenten gesichert. Bei
einem Ausfall der Stromversorgung ist das Systashtmehr mandvrierfahig.

Aufgrund hoher Anforderungen an die Stromversorgwaigden besondere Mal3hahmen zur
Erhohung der Verflugbarkeit dieses Systems getroffdle Verbraucher werden elektrisch
angetrieben. Alternative Systeme, wie sie in bert@anrFlugzeugen eingesetzt werden
(pneumatisch oder hydraulisch), kénnen aufgrund Wolumen- und Massebeschrankungen
hier nicht parallel eingesetzt werden.

Fur die Verringerung des Ausfallpotenzials der @trersorgung und die Vermeidung von
Folgefehlern bei Systemausfall wurden drei Mal3nahgedroffen. Diese Malinahmen stellen
in Hinblick auf das Gewicht das derzeit Umsetzbdes, wobei durchaus noch weitere
Mdglichkeiten getroffen werden kdnnten.

= Die Stromversorgungen von Systemen mit untersdboleeth Charakteristika werden
getrennt. Die Verteilung der Systeme in Untergrupgent weniger der Redundanz,
als vielmehr der Verringerung der Einflussmogliakdke der Systeme untereinander.
Elektromagnetische Stérungen oder Fehler wie Kintdisse bleiben im betroffenen
Kreis.

= Bei mehrfachem Vorhandensein von Systemen werdeesedivon mehreren
unabhangigen Stromquellen versorgt.

= Die Stromquellen der Hauptsysteme sind redundasgedegt, so dass Fehler von
Akkus oder Fehlbedienung von Akkus teilweise abgktieerden.
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. e |
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1 2 &v 1
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Abbildung 40 Stromkreise und deren Verbraucher
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Im Fluggerat befinden sich funf Hauptstromkreise. $nd in Abbildung 40 dargestellt. Zwei
Stromkreise dienen zur Versorgung der Aktuatoreme Bktuatoren sind so auf die
Stromkreise verteilt, dass bei Ausfall eines Strmgides eine Reststeuerbarkeit des
Fluggerates erhalten bleibt. So werden ein Fligel das Leitwerk von einem Stromkreis
versorgt, wahrend der zweite Fligel und das Fatkwen dem zweiten versorgt werden.
Fallt einer der Stromkreise aus, tritt folgendeu&tibn ein: Entweder verliert das Gerat einen
Teil der Querruder, einen Teil delapsund das gesamte Heck (H6henruder und Seitenruder)
oder (bei Ausfall des zweiten Kreises) ist das Qudar und did-laps einseitig aul3er Betrieb.
Es wird davon ausgegangen, dass mit nur einem @ermoch eine Stabilitdt um die
Langsachse herzustellen ist. Bei Wegfall des H&eks unter Umstanden noch ein gewisser
Einfluss auf die Lage um die Querachse uber diebiverke genommen werden, da diese
Uber einen separaten Kreis versorgt werden. Inebeigllen ist eine Fallschirmlandung
nahezu unvermeidlich, aber es kann unter UmstadeéerOrt der Landung am Fallschirm
bestimmt werden. Optimierungsmdglichkeiten werdeKapitel 11 gegeben.

Der dritte Stromkreis versorgt alle Mikroprozessgrdéogischen Schaltungen und einen
Groliteil der Sensoren. Dieser Stromkreis ist awggeleorden, um diese Systeme vor
elektrischen Stérungen der anderen Verbraucherchiitzen. Dieser Stromkreis bleibt frei
von negativen, elektrischen Storeinflissen.

Der vierte Stromkreis liefert den Triebwerken Enmerg Hier entstehen grol3e
Spannungsschwankungen insbesondere beim Anlassen Tdebwerke. Auch die
Versorgungsspannung liegt in einem Bereich, mit é@émeigener Stromkreis zu begrinden
ist, da sonst aufwendige Transformatortechnik niétigd, die dhnliches Gewicht mit sich
bringt.

Der funfte Stromkreis ist am geringsten belastetét. dient der Versorgung des
Uberwachungsmoduls und einer der zwei redundansdiscRirmausloseeinheiten. Dieser
Stromkreis dient zur Entkopplung der internen Sysfigerwachung. Sowohl
Stromversorgung und Elektronik des Bergesystemawdh der mechanische Durchgriff auf
das Fallschirmsystem sind redundant ausgelegt.

Zu den funf Hauptstromkreisen kommen noch weiteBde Pumpen zur aktiven
Hoppertankentliftung werden separat versorgt. Dhies$ folgende Griinde: Einerseits
benttigen die Pumpen eine Spannung, die wahlweigehdeinen Spannungswandler
hergestellt werden misste, dessen GroRe und Geweaem zusatzlichen Akku
gleichkommt. Andererseits stellt der Betrieb dermPan eine nicht vom Boden zu
beeinflussende Grundlast auf das System dar. DiepB werden vor dem Start in Betrieb
genommen und leeren dann kontinuierlich den Akkitt €ine besondere Situation ein (zum
Beispiel ein blockierender Aktuator), wirde beiighzeitiger Pumpenlast die Spannung in
einem der Stromkreise abfallen und wiederum einléfeaiuf andere Systeme Ubertragen
werden. In diesen Systemen kénnten die anderenafen gegebenenfalls nicht mehr
ausreichend mit Energie versorgt werden. Ein weiteGrund fir die separate
Stromversorgung ist die zu kalibrierende Pumpleigtu Sobald  sich
Spannungsschwankungen aufgrund weiterer Verbrauch8ystem befinden, schwankt auch
die Fordermenge der Pumpen. Um hier wiederum eimkofgplung zu erzielen, hat man die
beschriebene L6sung gewahlt.

Die in Abbildung 40 rechts dargestellten Stroml@eiggehdoren zur aktuellen
Nutzlastausstattung des Fluggerates. Hier werdemilge zwei Akkus uber normale V-
Verbinder an das entsprechende System angeschlos¢gkamera, Laser
Larmvermessungsrechner). Diese Systeme stellenAbsiall kein Sicherheitsrisiko dar,
weshalb auf komplexere Installationen wie in demnpikreisen verzichtet wurde.
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6.2.10.2PowerSupplyBoard

Jeder der oben beschriebenen Hauptstromkreise iistemem Power Supply Board
ausgestattet. DaBoard stellt das Bindeglied zwischen Akkumulatoren uretbfaucher dar.
Im Stromversorgungssystem befinden sich feowver Supply Boards.

DasPower Supply Boarevurde speziell fir den Einsatz in der Testplattf@ntwickelt. Die
technischen Parameter wurden den AnforderungenSdbsysteme angepasst. DBgard
schaltet mehrere Akkumulatoren zusammen. SollteéSp@nnung von Akkus oder einzelner
Zellen wahrend des Betriebs zusammenbrechen, massvdm Power Supply Board
abgefangen werden. DB®ard verhindert, dass Ladestrome zwischen den AkkaBéin. Das
Board verfigt zudem Uber Messstellen, um Strome und @pagen der Akkupacks zu
uberwachen. Diese Informationen werden von der tElak eingelesen und auf der
Bodenstation dargestellt. Die Messwerte werden 8gstem tiberwacht und beim Uber- oder
Unterschreiten festzusetzender Grenzen wird einng¥gmal auf der Bodenstation generiert.
Des Weiteren sind Uber die Strom- und Spannungsidtobiung aller Akkumulatoren
Aussagen Uber bereits verbrauchte Energiemengenicmodgvelche ebenfalls auf der
Bodenstation angezeigt werden.

Durch den Einsatz deBower Boardskann die notwendige elektrische Energiemenge auf
mehrere Akkumulatoren verteilt werden. Es wird davausgegangen, dass das Flugzeug,
abgesichert durch Vorbereitungs-Checklisten, miakten und geladenen Akkumulatoren
ausgestattet wird. Das Risiko der Installation nhigeladener Akkus ist dadurch minimiert.
Fallt ein Akku oder eine Zelle wahrend des Betriglus, wird ein Alarmsignal auf der
Bodenstation generiert und eine Notlandung einggtlddie verbleibende Energiekapazitat ist
dafir ausreichend, was durch die Flugzeitplanungd Uginristung entsprechender
Energiereserven abgesichert wird.

DasBoard wurde so konzipiert, dass es fur verschiedenenfimeise zum Einsatz kommen
kann. Dementsprechend wurden bei der Entwicklunge dAnforderungen des
anspruchsvollsten Hauptstromkreises bericksichéithe funf Hauptversorgungskreise sind
mit diesemBoard ausgestattet. Das unterstitzt wiederum die gloBalforderung eines
konsequent modularen Systemaufbaus. Durch den Albanen fir zukinftige Missionen
mehr oder wenigeBoardseingerustet werden und das System an die Missibmskerungen
angepasst werden.

Die Power Supply Boardsnterstitzen auch den Bodenbetrieb des Fluggeraidaus
kdnnen einzeln angeschlossen oder vom System getkenden. Wahrend des Bodenbetriebs
nicht benutzte Akkus kdénnen im Fluggerat verbleiloenl Gber diePower Boardsparallel
geladen werden. Es existiert auRerdem ein Stromrgragsanschluss fur eine externe
Energieversorgung der Subsysteme. Zur optischertrélt ist jeder Akkuanschluss mit
einer LED ausgestattet, welche dem Nutzer sigealjsiob im Inneren des Rumpfes
tatsachlich ein Akku installiert worden ist. DiesED leuchtet, sobald der Nutzer den Akku
in Betrieb nimmt, bleibt jedoch dunkel, falls kedkku vorhanden ist. Die optische Kontrolle
ist notwendig, um zu vermeiden, dass das Systemveniger Akkus als gewollt in Betrieb
genommen wird.

Im Folgenden werden die wichtigsten, technischerarRater desPower Supply Boards
dargestellt:
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Parameter Wert Einheit

Abmessungen 155 x 140 x 38 [mm]
Spannungsabfall (Akke» Verbraucher) <0,5 [V]
Operationsbereich 5,5 bis 15 [V]
Maximalstrom (kontinuierlich) 30 [A]
Operationsbereich Temperatur -20 bis 80 [°C]
Eingange: 1 externe Stromversorgung

4 Akkumulatoren
Ausgange: 6 Verbraucheranschlisse
Datenleitungen: 1. Masse

2. Analoges Signal L
3. Analoges Signal b
4. Analoges Signal ks
5. Analoges Signal b
6. LED Batl

7. LED_Bat2

8. Masse

9. Analoges Signal LemeStromversorgung
10. Analoges Signalpky

11. Analoges Signalk.

12. Analoges Signalpks

13. Analoges Signalpks

14. LED_Bat3

15. LED Bat4

Tabelle 7 Technische ParametelPower Supply Board

6.2.10.3Test und Validierung des Stromversorgungssystems

Da dasBoardflr die angeschlossenen Subsysteme einen so gen&ingle Point of Failure
darstellt, wurde es unter harten Bedingungen geteddabei wurde es Stromstarken
ausgesetzt, die nur dann auftreten wirden, weeraaljeschlossenen Aktuatoren zum selben
Zeitpunkt Blockierstrome ziehen. Die Testzeiternsprachen langeren Zeiten, als die Akkus
Energie liefern konnen, bevor diese vollstandig laglen waren. Damit wurden
Testbedingungen geschaffen werden, die kritischerdar reale Fall sind. Es hat sich
herauskristallisiert, dass die Temperatur d&oards unter Hochbelastung die
wahrscheinlichste Versagensursache ist, weshalleiihrbesonderes Augenmerk galt. Die
Tests sind ausfuhrlich im Anhang A erlautert.

6.3 Triebwerkssteuerung und Tanksystem

6.3.1 Systemaufbau

Die unbemannte Messplattform wird mit Hilfe von zWwéikrogasturbinen angetrieben. Die
Triebwerke sollen in beiden Konfigurationen im Hedds Fluggerates platziert werden. Der
Tank wird aufgrund der im Flug veranderlichen Massabke an den Schwerpunkt gesetzt. Das
Systemdesign der Triebwerke sieht die Implementigruon diversen MalRnahmen vor, um
die Verfiigbarkeit des Systems zu erhdhen und Rexhesh zu erzeugen. Im Wesentlichen
handelt es sich bei diesen MaRnahmen um die Enlikogppder Systeme. Damit soll die
Ausbreitung von Fehlern eines Systems auf andesee® vermieden werden.
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Abbildung 41 Prinzipskizze Tanksystem

In Abbildung 41 ist das Tanksystemprinzip dargdistéin Flugzeug befindet sich ein
Haupttank mit circa 30 | Fassungsvermoégen. Der Haok ist mit dem Tankfullstutzen und
einer Entliftung ausgestattet. Das Kerosin wird ribewegliche Pendel mit Hilfe von
Pumpen aus dem Haupttank in die Hoppertanks gelbieHoppertank entsteht hierdurch ein
Uberdruck. Dieser Uberdruck wird durch eine Rick$leitung zum Haupttank begrenzt. In
den Hoppertanks wird wiederum uber ein PendelEhgine Control Unitangeschlossen.
Darin befinden sich eine Pumpe zur Versorgung a#efienden Triebwerkes mit Treibstoff
und einFuel shutoffYentil. Dieses Ventil kann im Bedarfsfalle gesclklas werden, wobei
der Treibstofffluss sofort unterbrochen wird und d@iriebwerke notgestoppt werden kdnnen.
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Abbildung 42 Tanksystem Leitungsverlaufsplan

Das Leitungsverlaufsschema ist in Abbildung 42 datgllt. Eine Besonderheit des
Tanksystems besteht darin, dass die Treibstoftzugen defECUs durch die Schnittstelle
zwischen Rumpf und Heckmodul geflhrt werden undedahusatzliche Trennstellen
entstehen. Diese Trennstellen werden mit Hilfe woechanisch gesicherten, kerosinfesten
Inline-Schlauchverbindern realisiert. Da das Heckerhalb einer Testkampagne zum



Wechseln der Flugzeugkonfiguration ohne viel Aufdiamontiert und demontiert werden
soll, musste ein weiteres Problem geltst werdemmBeuftrennen der fir die Heckumristung
notwendigen Treibstoffleitungen, wirde Kerosin augn, wenn nicht Vorkehrungen zum
Schlie3en der Leitungen getroffen wirden. Da eisatlicher Hahn als zusatzliche
Fehlerquelle eingestuft wird, wurden spezielle Sobhverbinder ausgewahlt, die beim
Auftrennen der Verbindung automatisch die LeitungehlieBen. Sie sind in der Abbildung
grin dargestellt. Die Verbinder stellen kein zuétes Risiko dar. Der
Leitungsverschlussmechanismus wird bei geschlossenmd gesichertem Verbinder
mechanisch offen gehalten. Sollte sich der Verbithdigen, schlie3en sich die Leitungen und
es kann kein Kerosin ins Flugzeug austreten. Dabwerk schaltet sich ab. Im Vergleich
dazu ware bei gleichem Fehler mit Standardverbmdes betroffene Triebwerk ebenso nicht
mehr mit Kerosin versorgt und zusatzlich lage dieekage vor. Sie stellt eine Gefahr dar
(Brand) und kann je nach Restkraftstoffmenge awashashdere Triebwerk beeinflussen, da die
Kerosinreserven durch die Leckage verloren gehen.

Als weitere Anforderung an das Tanksystem stehtMbatierbarkeit der Einzelmodule. Zu
Wartungszwecken sollen alle Teile des Systems kirmesbaubar sein. Das wurde mit Hilfe
von zusatzlichen Schnittstellen realisiert. Derdese Hoppertank, der hintere Hoppertank
sowie die zwei Triebwerke kdnnen einzeln entnommenden. Auch dieEngine Control
Unit lasst sich ausbauen. Der Haupttank kann entnomwerden, wenn der hintere
Hoppertank demontiert ist.

6.3.2 Triebwerke

Zur Schuberzeugung wurden zwei Mikrogasturbinergewséhlt. Diese Komponenten sind
Kaufteile. Es wurden die zum Entwicklungszeitpudktr Messplattform leistungsfahigsten
am Markt befindlichen Triebwerke ausgewéhlt. Zummdatz kommen zwei Jetcat P200
Triebwerke. Der Hersteller bietet neben der Stahdléodellbauversion eine weitere fir den
industriellen Einsatz an. Der Unterschied zur hemkidichen Version liegt in der speziellen
elektromagnetischen Abschirmung der Triebwerke eowi der héheren Leistungsabgabe.
Die Triebwerke sind in der Lage, 220 N Schub zweegen. Die wichtigsten technischen
Spezifikationen der Triebwerke sind in der folgemdeabelle zusammengefasst. Detaillierte
Informationen des Datenblattes sowie Anschlussdragre und das Manual befinden sich im
Anhang B.

Durchmesser 130 [mm]
Lange 350 [mm]
Gewicht inkl. Starter 2370 [0]
Schub 220 N bei 112 kU/min

Leerlaufschub 7 [N]
Drehzahlbereich 33-112 [kU/min]
Max. Gasaustrittstemperatur 750 [°C]
Verbrauch bei Vollschub 813 [ml/min]
Treibstoffart Jet Al Kerosin, Petroleum

Schmierung Etwa 5% synthetisches Ol

Wartungsintervall 50 [h]

Tabelle 8 Jetcat P200 technische Spezifikationen

Da die Triebwerke einzeln demontierbar sein solerden sie mit einer Schnittstelle
versehen. Dazu werden die Gaszuleitung, die Kodftsitung sowie die Stromversorgung
und die Datenleitung mit Steckverbindern ausgetiiste
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Abbildung 43 Anschlussschema Triebwerke

In Abbildung 43 ist das Anschlussschema fiur diefwerke abgebildet. Die schwarze Linie
unten in der Abbildung stellt die AuRenhaut desggkrates dar. Dort befindet sich ein
Human Interface Board eine Mensch-Maschine-Schnittstelle zur Wartung tesbwerkes.
Uber eine sich dort befindende Datenschnittsteflenlen die Parameter dEngine Control
Unit konfiguriert und getestet werden. Weiterhin karoeridie auf denBoard verbauten
Gasanschlisse das Triebwerk gestartet werden.

Abbildung 44 Human Interface Board — Tall

Die auf demBoard befindliche RJ45 Buchse wird benutzt, um @eound Support Unit
anzuschliel3en Diese Bedieneinheit ist eine vom telégs mitgelieferte Programmiereinheit
fur die Triebwerkssteuerung. Wenn die Triebwerkenv@iloten oder Uber die Bodenstation
ferngeziindet werden, kann tber die LEDs der Stdigefragt werden.

Farbe Name LED leuchtet LED blinkt
Gelb Bereit Starter lauft Manueller Modus aktiv
Rot Pumpe lauft Kraftstoffpumpe lauft Glihkerze defekt
Grin OK /Reset Turbine lauft Wenn Turbine lauft:
Gassteuerung aktiv Gasaustrittstemperatur zu hoch
Wenn Turbine abgeschaltet:
Kihlalgorithmus lauft

Tabelle 9 Triebwerks-LEDs auf dem Teil HIB
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6.3.3 Hoppertanks und aktive Entluftung

Um die zwei im System verbauten Triebwerke zu goypledn, wird fur jedes Triebwerk je ein
Hoppertank eingesetzt. Die Hoppertanks weisen eiaden von jeweils circa 3 | auf.

Abbildung 45 Hoppertankabmessungen

Die Mal3e und der Aufbau sind in Abbildung 45 dateits Die Abbildung zeigt einen

Hoppertank mit noch unverschlossener Struktur. Hsd sdie Anschlisse fur die

Treibstoffzuleitung fir ein Triebwerk, die RiuckfBisitung zum Haupttank und die Zuleitung
vom Haupttank zu erkennen. Der Tank ist mit einelnv@&llwand ausgestattet. Die Wand
trennt das Volumen in Untersegmente auf. Sie istkheinen Lochern versehen, durch die
Kraftstoff zirkulieren kann. Dies erfolgt jedochlatv langsam. Schwallwdnde haben den
Zweck, Kraftstoffbewegungen zu behindern und samerseits die Wahrscheinlichkeit fur

eine blasenfreie Enthahme zu erh6hen und andesedse Wanderung des Schwerpunkts zu
verringern.

Abbildung 46 Innerer Aufbau der Hoppertanks

Abbildung 46 zeigt den inneren Aufbau der Hoppeda Im linken und oberen Bereich ist
das Tankpendel zu sehen. Tankpendel stellen nmet emeichen, saugfahigen Membran eine
zuverlassige Entnahme von Kraftstoff auch dannesiclhenn diese fir kurze Momente nicht
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komplett von Kraftstoff umgeben sind. Das Pendairksich im ersten Schwallwandsegment
frei bewegen und erreicht durch den flexiblen Satitaalle Bereiche dieses Segmentes. Die
Kraftstoffrickflussleitung zum Haupttank ist im kren des Hoppertanks fest verlegt und
wird zum hdchsten Punkt im Tank gefihrt. Im obenrerhten Teil der Abbildung sind zudem
die Flussigkeitsniveausensoren zu erkennen, aufirdiden nachsten Abschnitten naher
eingegangen wird. Die Niveauschalter arbeitensopti so dass weder elektronische noch
mechanische Bauteile in den Tank implementiert erenchiissen oder die Bewegungsfreiheit
des Pendels durch innen liegende Installationegesichrankt wird.

Die unbemannte Messplattform soll in verschiedeBameichen zu Forschungszwecken
eingesetzt werden. Einer der Bereiche — die Wiedstlllung stabiler Flugzustande bei
kritischen Fluglagen — bringt besondere Anfordeamgnit sich. Flugmandver dieser Art

erzeugen Ublicherweise hohe g-Belastungen auf éaarGtsystem. In friheren Projekten hat
sich gezeigt, dass oftmals das Tanksystem einidiraitder Faktor fur die akzeptierbaren g-
Belastungen darstellt.

Im vorliegenden Fall wurde ein besonderes Konzemt kzosung dieser Problematik
entwickelt. Durch hohe Beschleunigungskréafte kameinem Standardtanksystem die Luft
nicht mehr sicher vom Kraftstoff separiert werdéwoich Hoppertanksysteme funktionieren
nur begrenzt. Ein Hoppertank eignet sich gut zypra8erung von Luft und Kraftstoff, sofern
klare stationare Beschleunigungskréafte anliegenkdesite jedoch beobachtet werden, dass
bei Mandévern, in denen kurze Momente der Schweigkeg auftreten (zum Beispiel Dive-
Mandver), der Kraftstoff und mdgliche Luft im Tankkoordinierte Bewegungen ausfuhren.
Das Pendel, welches in dem Moment ebenfalls nickirie bestimmte Richtung beschleunigt
wird, kann dann Luft einsaugen und die TriebwerkenzStillstand bringen. Erfahrungen
zeigen, dass bereits wenige Luftblasen in den #udgsschlauchen ein Triebwerk abschalten
konnen.

Fur die unbemannte Testplattform wurde daher ektigeaHoppertankentliftung entwickelt.
Kraftstoffpumpen entnehmen aus dem Haupttank kahgtarosin und pressen dieses in die
Hoppertanks. Der Uberdruck wird durch eine Riicldingglichkeit zum Haupttank reguliert.
Das Kerosin zirkuliert demnach zwischen Haupt- tiogppertank. Der Riuckflussanschluss ist
so im Hoppertank installiert, dass er sich bei Nalfluglage an der obersten Stelle im
Hoppertank befindet. Sollte bei einem Mandver linftie Hoppertanks geleitet worden sein,
wird sie in dem Moment abgesaugt, in dem das Fhdgeieder in Normalfluglage
stabilisiert wird.

In Abbildung 47 ist dieser Vorgang dargestellt. desem Versuch wurde Luft in den
Hoppertank geleitet und die restlose Entfernungr (dees System nachgewiesen. Dieser
Vorgang ist durch die Leistung der Pumpen in wemi§ekunden abgeschlossen. Es kann
also nach wenigen Sekunden Normalfluglage davongemasgen werden, dass die
Hoppertankgestlos mit Kerosin geflllt sind. Das gilt fur jed&eitpunkt im Flug, solange
der Haupttank noch Kraftstoff enthalt.
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Abbildung 47 Entluftungsvorgang im Hoppertank

Das System wird zusatzlich mittels Sensoren Ubedrtvdn jedem Hoppertank sind jeweils
vier Fullstandssensoren installiert. Diese Sensarbeiten Uber ein optisches Verfahren, so
dass keine mechanischen oder elektrischen BauteileTankinneren installiert sind
(Datenblatt im Anhang B).

. 106

152

126

Abbildung 48 Frontansicht Hoppertank mit Flllstandsseasoren

Die Sensoren sind wie in Abbildung 48 installi®te Positionen wurden so gewahlt, dass die
Sensoren circa 20%, 40%, 60% und 80% Fullstandktieten. Der exakte Ausldsezeitpunkt

wurde jedoch durch einen Test bestimmit.

TANK 1 | TANK 2
Volumen | 3200 ml | 3220 ml

Sensor 1| 2750ml | 2600 ml
Sensor 2| 2080 ml | 1940 mi

Sensor 3| 1430 ml | 1290 ml
Sensor 4| 720 ml | 580 ml

Tabelle 10 Kalibriertabelle der Hoppertank-Fillstandssensoren
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Die Sensoren werden im Betrieb dazu benutzt, midglfeehler im Tanksystem zu erkennen.
Die Signale der Sensoren sind auf der Bodenstatitine verfolgbar. Sie ermdglichen dem
Operator das Erkennen von Leckagen in den Zulesmungder durch sonstige Ursachen
erzeugte grof3e Luftmengen in den Hoppertanks. Wl@rSensoren anschlagen, kann der
Operator entscheiden, ob eine aul3erplanmafiige hgnuitig ist. Daflr steht mindestens die
in den Hoppertanks verbleibende Restmenge an kotiftzur Verfigung. Wenn
beispielsweise der erste und zweite Sensor in Ndugkge Luft signalisieren, stehen noch
mindestens 1,5 | Kerosin pro Triebwerk zur Landang Verfigung. Dies entspricht etwa
zwei Minuten Vollgas, was mehr ist als bei einatBlunde und einem Landeanflug bendtigt
wird.

Zusammenfassend ist zu sagen, dass die Sichertlieit,durch den Einsatz eines
Hoppertanksystems bereits gegeben ist, nochmath dlie Anwendung spezieller Methoden
erhoht wird. Tanksensoren tUberwachen standig daftétoffmenge und liefern diese Daten
an die Bodencrew. Den Hauptunterschied zu normidtgspertanksystemen stellt jedoch ein
aktives Entliftungssystem dar. Es sorgt daflr, dadtblasen im Hoppertank innerhalb
weniger Sekunden eliminiert werden.

6.3.4 Haupttank

Der Haupttank befindet sich im zentralen Rumpfsagmer fasst circa 30 | Kerosin. Der
Tank ist mit vier Schwallwdnden ausgestattet, dié Imchern durchsetzt sind, um den
Kerosinfluss zu ermdglichen. Die Schwallwénde smdHaupttank sehr wichtig, da sich hier
grof3e Massen an Kraftstoff bewegen kénnen. Bei Wlimkm die Querachse des Fluggerates
bewegt sich der Kraftstoffvorrat entlang der Lamfps®, was Schwerpunkteinfliisse zur Folge
hat. Die Schwallwande hemmen diese Bewegung.

Der Tank ist mit einem Einflllstutzen zum Betankerd einer Entliftung ausgestattet. Die
Entllftungsleitung ist so im Rumpf verlegt, dass ke#ner Fluglage Kerosin aus dem Tank
entweichen kann. Der Tank besitzt im Inneren insgessier Tankpendel, von denen jeweils
zwei zu einem Triebwerkskreislauf gehdren. Diesedeéeentsprechen vom Typ denen in den
Hoppertanks. Sie kdonnen sich im ersten Segment iegvegen und decken mit ihrem
Bewegungsbereich den tankbodennahen Bereich abldrist zudem so montiert, dass die
Pendel sich an der dem Heck zugewandten Seitedeefires wird davon ausgegangen, dass
das Fluggerat eher mit positiven Pitchwinkeln fliats mit negativen (vor allem wéhrend des
Flares oder potentieller Durchstartmandver, bei edervon geringem Tankfullstand
ausgegangen werden kann). Damit erhéht sich diers&@hginlichkeit, dass im Falle eines
Ausfliegens der Kraftstoffreserve die Tankpendel #eaftstoff erreichen. Es sei nochmals
erwahnt, dass durch das Hoppertanksystem durchawezehitige Luftforderung aus dem
Haupttank kompensiert werden kann.
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Abbildung 49 Hoppertank links; Haupttank (30 I) rechts; Turbine unten

6.3.5 Sicherheitskonzept bei Pumpenausfall

Das gesamte Tanksystem besitzt durch den Einsaizzwei Hoppertanks und aktiver

Hoppertankentliftung einen erhéhten Komplexitatdgis soll hier dargestellt werden, wie
das System auf moégliche Fehler reagiert und dabsd&r Einsatz der Systeme rechtfertigen
lasst.

Grundsatzlich ist durch den Einsatz von zwei unafglgen Turbinen bereits eine Redundanz
gegeben, die bei Ausfall oder Fehlfunktion einerblne noch eine Restmandovrierfahigkeit
des Fluggerates Uber die verbleibende Turbine drambg
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Abbildung 50 Triebwerkssystem bei Ausfall einer Pump

Als kritische Elemente gelten zunadchst die sichden Treibstoffzuleitungen zusatzlich
eingesetzten Kraftstoffpumpen. Das System mussusgedegt werden, dass ein Defekt in
diesen Pumpen nicht zu einer Unterbrechung dend€adfizufuhr fir die Turbinen fuhrt. Die
Losung dieses Problems liegt in der RichtungsumkleinrRuckflussleitung. Betrachtet man
denWorst Caseaund die Pumpe blockiert durch einen Defekt dencbiluss komplett, fallt
das System auf die Standard-Hoppertank-Systemkaafign zurlick. Die Funktionsweise
stellt sich dann wie folgt dar: Wie in einem noreraHoppertank wird durch Entnahme von
Kraftstoff durch die Triebwerke ein geringer Unterck im Hoppertank erzeugt, wodurch
Kraftstoff aus dem Haupttank nachfliel3t. Sollte d@endel im Haupttank zeitweise Luft
ziehen, sammelt sich diese im Hoppertank. Die kaftn jedoch durch die geringe Grol3e des
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Hoppertanks und die Tankpendel gut vom Kraftstefiesiert werden. In Abbildung 50 ist
dieser Fall dargestellt. Im rot unterlegten Syse&ghdgt die Pumpe ausgefallen. Die ehemalige
Ruckflussleitung wird zur Zuleitung. Zu diesem ZWwexind wie oben beschrieben auch die
Ruckflussleitungen mit Tankpendeln versehen, unhanalieser besonderen Situation eine
sichere Kraftstoffforderung zu gewahrleisten. Digrbinen sollten bei Ausfall einer Pumpe
mit nahezu uneingeschrankter Funktion zur Verflugstedpen. Im Test hat sich gezeigt, dass
bei dieser Konfiguration die maximale erreichbareelizahl etwas geringer ist, als bei
funktionierenden Pumpen vor dem Hoppertank. Dag & der hoheren Leistung, die den
Triebwerkspumpen abverlangt wird, welche auf demiddfall kalibriert sind, da die gesamte
Triebwerksdrehzahlregelung Uber die Pumpenspanneggising erfolgt.

6.3.6 Betanken und Enttanken

Der Betankungsstutzen ist am Haupttank installiéam Betanken kann dber ihn mittels

Trichter oder Pumpe Kraftstoff eingefillt werdema Bs sich bei diesem Fluggeréat um eine
Messplattform handelt, kann davon ausgegangen wemdi@ss sich Zeiten mit haufigem

Flugbetrieb und Zeiten der Einlagerung abwechdeaher muss einerseits die Moglichkeit

bestehen, das Fluggerat fur Transport und Lagekongplett zu enttanken und andererseits
bei Wiederaufnahme der Versuche das Kraftstoffsystellstandig zu fluten.

Beim Betanken wird zunachst der Haupttank gefblinach werden tber ein auf détain
Human Interface Boardefindlichen Schalter die Kraftstoffpumpen vor ddoppertanks
manuell gestartet. Dadurch wird der Kraftstoff adesm Haupttank gleichzeitig in den
vorderen und hinteren Hoppertank geleitet, wahrgold diese in Richtung Haupttank tber
die Ruckflussleitungen entluften. Eine separate fdiesen Zweck zu 06ffnende
Beluftungsleitung ist nicht notig. Nachdem die Hegpnks restlos geflillt sind und in den
Haupttanks die entsprechende Menge nachgefillt eyuridt das System fir den
Triebwerksstart bereit. In der Triebwerksstartpohreist ein Punkt vorgesehen, um vor
jedem Start auch die Zuleitungen zu den Triebwegkehefullen.

Beim Enttanken wird zunéchst der Haupttank mitedgerner Kraftstoffpumpe geleert. Die
Hoppertanks werden Uber die Kraftstoffpumpen Hegine Control Unitsgeleert. Dazu
werden die Zuleitungen zu den Triebwerken an derzggéanglichen Schlauchverbindern der
Triebwerksschnittstelle geoffnet. Die Schlauche rdém herausgezogen und der Kraftstoff
entleert werden. Dazu werden d@&ound Support Unitsder ECUs angeschlossen und
manuell die Triebwerkspumpen bedient. Somit ist dimtleerung der Hoppertanks in circa
sechs Minuten mdglich. In Tests hat sich gezeig$sdsich, aufgrund der guten Wirkung der
Filzpendel, Uber dieses Verfahren die Hoppertardsrtl entleeren lassen, dass nur noch
Kleinstmengen an Kraftstoff zurtickbleiben, die &ine Lagerung oder den Transport des
Fluggerates unkritisch sind.

6.3.7 Test und Validierung des Triebwerkssystems

Das Triebwerkssystem wurde ausfuhrlich bezlglidgeioder Aspekte in Tests untersucht
und die Erfullung der Spezifikation hachgewiesen:

Kavitationspotenzial in den Kraftstoffzuleitungen,

Pumpenfordermenge bei hohen Leitungslangen,

Verbrauchsmessung der Triebwerke,

drehzahlabhangige Standschubmessung

Hitzeentwicklung und Einflisse auf die Strukturkampnten bei laufenden
Triebwerken mit und ohne Luftumstromung (getesteWindkanal der NLR)

* Be- und Enttankversuche sowie Uber- und Unterdrestdndigkeit der Tanks

= Validierung der aktiven Hoppertankentliftung
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= Test des Gesamtsystems unter Pumpenfehlereinfluss

Die Testaufbauten, die Versuche und deren Ergebnsgsd ausfuhrlich in Anhang A
beschrieben.

6.4 Flugabbruchsteuerung

6.4.1 Systemuberblick Flugabbruchsteuerung

Die Messplattform ist mit einem kombiniertem Flugalch- und Bergesystem ausgertstet.
Zur Erlangung einer Aufstiegserlaubnis in dafirgesehenen Sperrgebieten ist es notwendig
nachweisen zu kénnen, dass dieses Gebiet untegzrkélmstanden vom Fluggeréat verlassen
wird. Dazu waren verschiedene Ansatze mdoglich. Dhasristung mit einer
Flugabbruchsteuerung erleichtert diesen Nachwéisbéich, insofern das Flugabbruchsystem
SO ausgelegt ist, dass es auch unter Fehlerbedjaguiunktioniert. Das System soll kein
alternatives Landeverfahren darstellen, sondernFleg bei Bedarf beenden. Das System
dient den Operatoren, auf nicht durch normale Ma#gindoehebbare Fehler oder Stérungen zu
reagieren und Schaden an Dritten zu vermeiden.

Prinzipiell besteht das Flugabbruchsystem aus siereHard- und Softwarekomponenten zur
Steuerung und Uberwachung sowie aus einem Falfssigtem, welches bei Aktivierung den
Weiterflug des Fluggerates unterbricht. Zur Validieg des Systems mussen dazu folgende
Bedingungen erfullt werden:

= Das System muss in einer Notsituation in jedem &alyelost werden kdnnen.

= Das System muss in jeder rdumlichen Lage funktrenie

= Ein Auslésen muss auch unter Einfluss von Systamnsgien oder Ausfallen
zuverlassig funktionieren.

Zur Erfullung dieser Anforderungen wurde das higngesetzte Flugabbruchsystem
entwickelt, welches nachfolgend erlautert wird.

Prinzipiell wurde die Auslegung des Flugabbruchemyst redundant vorgenommen -
angefangen beim Erzeugen des FlugabbruchsignalgdesnBodenstation bis hin zur
mechanischen Auslésung.

6.4.1.1 Generierung des Flugabbruchsignals

Das Flugabbruchsignal kann am Boden oder in derr énizieugt werden. Am Boden kann es
vom BackupPiloten mittels RC-Sender oder von einem der Gpeza an der Bodenstation
erzeugt werden. Stellt da®nboardSystem fest, dass fir einen einstellbaren zeghch
Horizont kein Kontakt zur Bodenstation und dem teitobesteht, I6sen redundante Systeme
das Flugabbruchsystem selbstandig und parallel @as.zeitliche Horizont kann je nach
GroRRe des Fluggebietes eingestellt werden. DasaSkpmn also von drei unabhangigen
Stellen erzeugt werden. Darunter sind zwei Bedisitipoen (Pilot und
Bodenstationsoperator), wodurch zum Beispiel geseiticche oder Sichtprobleme des
Piloten abgedeckt sind sowie eine automatische @&#nag des Signals fur den Fall eines
totalen Kommunikationsverlustes.

6.4.1.2 Ubertragung des Flugabbruchsignals

Das Flugabbruchsignal wird tber den RC- und deremaelemetrielink zum Fluggeréat
Ubertragen. Da das RC-System mit zwei unabhang@®mmdemodulen arbeitet, wird das
Flugabbruchsignal somit Gber drei (2x RC, 1x TelermgKommunikationswege Ubertragen.
Hierbei werden zwei verschiedene Ubertragungstdogiem genutzt. Das RC-System
arbeitet im 2,4 Ghz Band mit Frequenzhopping (wias eusatzliche Sicherheit gegentuber
Stérungen darstellt), das Telemetriesystem arbgeite869 Mhz. An Bord wird das Signal
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telemetrieseitig vom Modem empfangen und RC-seibig vier unabhéngigen HF-Modulen.
Es kann damit eine erhohte Verfligbarkeit der FlbgathsignalUbertragung erreicht werden.

6.4.1.3 Verarbeitung des Flugabbruchsignals

Nachdem das Signal zum Fluggerat gesendet wurdd, esi von zwei Elektronikbauteilen
ausgewertet. Zum einen lauft auf dem Hauptrechnandardmalig eine Routine zur
Erfassung des Flugabbruchsignals und zur Einleitdeg weiteren Schritte, zum anderen
wurde im System eindéink Control Unit integriert. Diese Einheit arbeitet parallel zum
Hauptrechner und hat ebenfalls Zugriff auf die Radkd der Empfangsmodule. Sie hat sonst
keine weiteren Aufgaben. Sie verfolgt den Datengkrkauf allen Funkkanalen und |6st
ebenso die Flugabbruchsequenz aus, sobald einfHugdnsignal erkannt wurde. Dazu ist
die LCU sowohl mit einem separaten, unabhangigen Aktuator Auslésung des
Fallschirmsystems ausgestattet als auch mit zud#rl Leitungen zu den Triebwerken und
zum Fahrwerkssystem. Aus Redundanzgrinden besiteg CU eine eigene
Stromversorgung. Zur Vermeidung von Fehlauslosungiastas Flugabbruchsignal eine Folge
von kurzen, mehrfach hintereinander gesendeterafign

6.4.1.4 Flugabbruchsequenz

Sobald das Flugabbruchsignal erkannt wurde, wisdobb vom Hauptrechner als auch von
der LCU eine Sequenz gestartet, um den Flug zu unterlbmedimeersten Schritt werden die
Kraftstoffleitungen der Triebwerke unterbrochen, swain sofortiges Abschalten der
Triebwerke bewirkt. Dazu werden mit Sperrventilea Kraftstoffleitungen geschlossen. Das
Abschalten der Triebwerke dient der Verringerungs deisikos des Einsaugens von
Fallschirmkomponenten in die Triebwerke. Danachdviiber zwei parallel und unabhangig
arbeitende Aktuatoren der Fallschirm entsicherts das Herausschleudern des Pilotschirms
Uber eine vorgespannte, sehr starke Spiralfedeirkte\Wer Einsatz einer Feder ermdglicht
nach dem Abschuss eine raumliche Trennung vonsehotn und Fluggerat unter allen
Raumlagen. Das ist entscheidend, um den Pilotscimrrreie Anstrombedingungen zu
bringen und damit den Hauptschirm aus dem Flugzeugiehen. In Windkanalversuchen
konnte eine hundertprozentige Ausbringung des Hatpins bei Anstrombedingungen bis
zu 90° Schiebeflug bei minimal 17 m/s nachgewiegerden.

Im letzten Schritt wird das Fahrwerk ausgefahrelesoll der Schadensminimierung beim
Auftreffen am Boden dienen, indem das Fahrwerk zaisétzliches energieabsorbierendes
Element eingesetzt wird.
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Abbildung 51 Architektur des Flugabbruchsystems

In Abbildung 51 wird der Uberblick liber die Systeuofatektur des Flugabbruchsystems
gezeigt. Alle Instanzen sind redundant ausgelegt. \Begfall einer Komponente existiert
immer ein alternativer Signalpfad, um den Fallsthauszulosen. Die Stromversorgung der
einzelnen Subsysteme ist mit unterschiedlichenn@treisen realisiert, so dass auch hier eine
Redundanz gegeben ist.

In Ergadnzung zur manuellen Auslosung des Fallschistnauch eine automatische Auslosung
maoglich und in obiger Abbildung rechts eingezeidhrigie LCU ist mit den jeweiligen
Rescue-Signaanalen beider Empfanger verbunden und bekommegraudie Signalqualitat
Ubermittelt. Stehen beide Empfanger kailsafe so haben diese den Kontakt zum Boden
verloren. Das darf jedoch noch nicht automatiscleimem Flugabbruch fuhren, da dies fur
sehr kurze Zeitintervalle (zum Beispiel kurzzeitigbschattung des Piloten) oder wahrend
automatischer Flugsequenzen auch fur langere Zermal sein kann. Erst wenn di€CU
auch in der Telemetrieverbindung eine Funkuntetareg feststellt, wird das Rettungssystem
aktiviert, insofern dieser Zustand fur ein einsieies Zeitintervall besteht. In diesem Falle
besteht fur die Bodencrew keine Mdglichkeit, auf dduggerat Einfluss zu nehmen, was
aufgrund der Anforderungen unbedingt erforderligdt. iDaher ist eine automatische
Aktivierung des Fallschirmsystems in diesem Falletwendig. Diese automatische
Ausloseroutine wird in der folgenden Abbildung destelit.
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Abbildung 52 Rettungssystem - automatische Auslésgn

In Abbildung 52 ist die automatische Ausléseprozesithematisch dargestellt. Zusatzlich
zum Auslosen des Flugabbruchsystems wurde im Laerfdentwicklung und der Tests noch
ein weiterer Zustand eingefihrt, der nach AuslésdaegWatchdogseingestellt wird. Der
Watchdogiiberwacht das System, indem periodisch geprufi,vab es noch arbeitet. Wird
das Gegenteil festgestellt, wird eBystemrebooteranlasst. DeRebootdauert nur wenige
Zehntel Sekunden und ist beispielsweise wahrendridesiellen Fliegens vom Piloten nicht
bemerkbar. Nach einem Neustart wird ein Notbeteiglgestellt, welcher nur die wichtigsten
Funktionen unterstitzt. Es werden Pilotensignale WC-Sender verarbeitet, die Datenlogs
geschrieben und die Flugabbruchprozedur aufrechiterh Alle anderen Funktionen wie
Autopilot oder missionsspezifische Subroutinen waerdhicht gestartet. Es hat sich in
Simulationen gezeigt, dass sich trotz eiBgstemrebootdas Fluggerat sicher kontrollieren
und landen lasst, wodurch grof3erer Schaden vermieseden kann. Alternativ dazu den
Fallschirm direkt auszubringen, wirde in den meistéllen zu unnétigen Hardwareverlusten
fuhren. Die Flugabbruchsteuerung ist auch im Noidsieaktiv.

Um ein versehentliches Auslosen des FallschirmsBodenbetrieb zu verhindern, ist ein
Safety Pinmplementiert, dessen Funktionsweise in Kapitefl@utert ist.

6.4.2 Redundanzkonzept

Das Redundanzkonzept des Flugabbruchsystems iahgelegt, dass es bei Ausfall einer

beteiligten Komponente einen alternativen Signapgibt. Das Flugabbruchsystem ist die

Systemgruppe mit dem héchsten Grad an Redundanzier Messplattform. Dieses Konzept

ermdglicht eine Entlastung der Systemanforderurgmterer Systemgruppen. Solange das
Fluggerat sich kontrolliert innerhalb einer spezditen Zone zu Boden bringen lasst, genigt
es den Anforderungen, die erforderlich sind, um@esit in gesperrten Gebieten betreiben zu
konnen.

Das Grundprinzip der redundanten Auslegung liegtdar Dopplung aller relevanten
Komponenten sowie deren Uberwachung. Durch die Dmogpder Komponenten ist bei
Ausfall eine Alternative verfiigbar, und durch diedowachung ist die Bodencrew uiber den
Zustand des Systems informiert. Fallt einer deuneldnten Pfade aus, kann die Bodencrew
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sofortige Mallnahmen wie eine aul3erplanmalilige Landemanlassen, wobei sie dabei im
Falle eines notwendigen Flugabbruchs auf die ater® Komponente zurtickgreifen kann.

Im Folgenden sollen die Redundanzen in jeder Ekarezusammengefasst werden.

Systeminstanz Redundante Lésung Abgedeckte Falle

= Pilot Probleme bei Crewmitgliedern
Erzeugung des = Operator Bodenstation (gesundheitlich, Sicht, technischer Art)
Flugabbruchsignals | Systemintern bei Kontaktverlust - automatische

Signalerzeugung
= RC 2,4 Ghz FrequenzhoppingStérungen auf bestimmten Frequenzen,

Ubertragung des = Telemetrie 869 Mhz Antennendiversity, Raumdiversity,
Flugabbruchsignals Verteilung auf unterschiedliche
Kommunikationshardware
Verarbeitung des * FMCS Elektronikaqsfall, o
Flugabbruchsignals " I:CU durch Vgrteﬂung auf untersch|edl|che
= {Iberwacht vorCU Verarbeitungselektroniken,
= zwei unabhangige AktuatorenAusfall eines Aktuators oder dessen
mit unterschiedlicher Steuerungselektronik
Aktuatoren Spannungsquelle,

Spannungslage und
Steuerungssignalquelle

= zwei parallel arbeitende Ausfall eines Stromversorgungskreises betrifft
Stromversorgung der| Komponenten besitzen immegmie zwei parallel arbeitende Komponenten im
Systeme unterschiedliche Flugabbruchsystem

Spannungsquellen

Tabelle 11 Redundanzen im Flugabbruchsystem

6.4.3 Mechanische Umsetzung

Als Bergesystem ist ein Fallschirm der Firma "Bréiggnn" zum Einsatz gekommen, der den
Anforderungen bezlglich Traglast, Sinkrate und maker Auslosegeschwindigkeit
entspricht. Das Fallschirmsystem ist bereits imieédeinsatz und wird als Standard-
Bergeverfahren fur Drohnen in dhnlichen Geschwikeiig- und Gewichtsbereichen benutzt.
Es kann daher als erprobt angesehen werden. Bangé&mentierung des Fallschirms wurde
grolRes Augenmerk auf die Ausldseeinheit gelegt.

Eine aerodynamische Ausbringung des Pilotschirmsdevbewusst nicht verwendet. Da
dieses System bei Notféllen eingesetzt werden kaiin nicht von einer normalen Fluglage
bei Schirmaktivierung ausgegangen werden, was agredynamische Ausbringung des
Pilotschirms eventuell verzogern oder sogar vesrndann. Das konnte in Vorversuchen
gezeigt werden. Pyrotechnische Ausloseverfahregepedas Risiko, bei Versagen einen
Brand an Bord zu erzeugen. Das Fallschirmfach defirsich bei der Messplattform direkt
Uber dem Haupttank. Die Gefahr einer ungewolltetzimdung von Kerosin wurde als zu
hoch eingeschatzt. In Vorversuchen konnte zudereigewerden, dass bei einem kinstlich
erzeugten Blockieren des Raketenmotors das Alumfiibrungsrohr vollstandig
durchbrannte. Ein Hitzeschild zu implementieren,lcives diesen Temperaturen fir die
Brenndauer des Raketenmotors standhalt, bringt\sehZusatzgewicht mit sich und fuhrte
letztlich zum Verwerfen der pyrotechnischen Losung.

Fur die Ausbringung des Schirms wird eine starkeaBpder benutzt, die innerhalb einer
Aluminiumhulse gefuhrt wird. Die Aluminiumhiilse karsich teleskopartig ausdehnen und
kapselt die Feder vollstandig ab, um das Verhedadgtriheinen zu verhindern.
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Abbildung 53 Fallschirm-Ausléseeinheit; links: komprimierte Federhiilse, Mitte: expandierte Federhlse,
rechts: Fallschirm gepackt

Bei SchlieRen des Fallschirmfachs wird die Fedegespannt und mittels eines Bolzens
verriegelt. Dieser Bolzen wird von zwei unabhangi@ervoaktuatoren angetrieben. Mittels
einer einfachen mechanischen Losung werden dieakitten mit einer "Oder-Verknupfung"
kombiniert. Die Mechanik stellt sicher, dass deldzBa unabhangig von der Stellung des
jeweils anderen Servos ausgelost wird, sobald elaeservos in die Position zur Auslésung
des Bolzens fahrt. Dazu sind am Bolzen zwei FUlsgegtange befestigt, auf denen mit den
Servoarmen verbundene Schlitten laufen. Uber Emdénge wird eine Bewegung des
Bolzens zum Offnen erzeugt, wahrend die anderet&ighnur zu einer Schlittenbewegung
fuhrt. Der Bolzen wird Uber eine Feder in die Ausgmstellung zurtickgedrickt.

In den folgenden Abbildungen sind die moéglichen usitorpositionen gezeigt, sowie
Ausldsung unter Fehlstellung des jeweils anderendSe

Abbildung 54 Auslésemechanismus:
oben links: verriegelt,
oben rechts: ausgeldst Normalbetrieb,
unten links: ausgeldst Uber Servo 2, Servo 1 in geglaufigem Vollausschlag
unten rechts: ausgeldst Giber Servo 1, Servo 2 inggnlaufigem Vollausschlag
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Zur Erleichterung der Verriegelung des Fallschirchtzs wird der korrekte Sitz des Bolzens
im Fallschirmfachdeckel Uber einen Endschalter \itheht und Uber eine LED eine

Ruckmeldung generiert. Der Hauptschirm wird in d@sh gepackt, der Pilotschirm wird

darlber drapiert und mit dem Hauptschirmpacksaakiesonit dem Fallschirmfachdeckel

verbunden. Der Deckel wird im Falle einer Aktiviegu Uber die Feder vom Fluggerat
abgeworfen. Der Pilotschirm folgt diesem aufgrumd Werbindungsleine und wird dadurch
immer aus dem Fach gezogen. Der Pilotschirm o#ioét und zieht den Hauptschirm nach.

6.4.4 Test und Validierung des Flugabbruchsystems

Das Flugabbruchsystem wurde von Einzelsystemtastbib zu Gesamtsystemerprobungen
validiert. Alle Tests und die Ergebnisse sind inhAng A beschrieben. Es wurden folgende
Validierungstest durchgefthrt:

= Test der Auslésemechanik im Rumybck-up

= Test des Ausloseverfahrens im Windkanal unter danjagen Bedingungen mit
variablen Anstromwinkeln und Erprobung der miniregbrderlichen
Stromungsgeschwindigkeit

6.5 Bodenstation

Im folgenden Kapitel wird die Bodenstation erlatutetunachst wird auf die Architektur
eingegangen, danach werden die einzelnen Kompanéetschrieben. Die Abbildungen der
Screenshots befinden sich im Anhang C. Die Progrenumg und Umsetzung des
entwickelten Bodenstationskonzeptes wurde an dagenieurbiro SFL-GmbH

unterbeauftragt.

6.5.1 Architektur

Die Bodenstation folgt wie alle anderen Systemkongmben dem modularen
Architekturkonzept. Es sollte eine Bodenstationncielt werden, die die variationsreiche
Nutzung des fliegenden Systems unterstitzt. Dagygéldt kann in verschiedensten
Konfigurationen (struktur- und nutzlastbezogen)gesetzt werden. Die Bodenstation soll
dem Operator die Moglichkeit geben, das Fluggean&ieh und die missionspezifische Hard-
und Software vom Boden zu kontrollieren.

Das dazu entwickelte Bodenstationskonzept siehg¢ @infteilung der Software in einen
Kommunikations- und einen Darstellungsteil vor. D®@mmunikationsroutine stellt die
Verbindung zum Fluggerat her und versendet dierinébionen in vordefinierten Paketen.
Diese Pakete sind zum Teil Standardpakete, dieh#mgj)g von der Flugzeugkonfiguration
gesendet werden sowie Pakete mit Nutzdatencontgider je nach Mission individuell mit
Daten bestickt werden kénnen. Die Darstellungssoéiventpackt die Pakete und stellt die
Informationen in thematisch geordneten Displays Baeser Teil der Software kann bis zu
20-mal auf verschiedenen, uUber eine LAN-Verbindumiteinander verbundenen Rechnern
gestartet werden. Auf jedem Rechner kann eine andatenseite der gleichen Software auf
dem Desktop angezeigt werden. Die einzelnen Instanznelden sich bei der
Kommunikationssoftware an und erhalten die benétighformationen. Ein Umschalten auf
andere Seiten ist im laufenden Betrieb jederzedt an jedem Arbeitsplatz mdglich. Diese
Arbeitsplatze sind im normalen Betrieb lediglick alweiterte Desktopflache anzusehen und
haben reine Darstellungsfunktion ohne Interaktiaigimhkeiten.
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Abbildung 55 Architektur der Bodenstation

Diese Art der dezentralen Darstellung von Datendia¢ Reihe von Vorteilen. Die Daten
werden je nach Zugehdrigkeit in Gruppen dargest@i# Anzahl an Displays kann der Grol3e
des Testteams angepasst werden. Bei neu eingerishtzlastequipment muss lediglich
eine neue Seite in der Bodenstation implementienden, die dann bei Bedarf auf einem
weiteren Rechner angezeigt werden kann. Die in ldbbg 55 dargestellte Konfiguration
umfasst die zum Fliegen notwendige Minimalkonfigima Ein Display stellt
navigationsspezifische Daten dar, ein weiteres @Héen des internen Statusmonitors. Auf
einem weiteren werden di¢ogfiles Uberwacht. Ein Display ist ausschlieBlich zur
Uberwachung und Steuerung des Experimentes vorgesebieses nutzlastspezifische
Display stellt damit eine Ausnahme dar, da es neberer Darstellung auch die Steuerung
der Nutzlastkomponenten zulasst. Zentrales ElemenBodenstation ist der Hauptrechner,
der die Kommunikation mit dem Fluggerat vornimmtduwen Hauptbildschirm der
Bodenstation mit den wichtigsten Informationen wvegs Dieser Computer ist mit der
Mdglichkeit ausgestattet, Einfluss auf das fliege&ystem vorzunehme8ettingszu &ndern,
Modi umzuschalten und so weiter. Abbildung 56 zedgt Bodenstation wahrend eines
Testbetriebs. Oben links ist der Navigationsbildsolzu erkennen. Wichtigste Bestandteile
sind die Moving Map und der kunstliche Horizont. Oben rechts ist deddéhstations-
Hauptbildschirm zu sehen, der Triebwerksdaten,uSiaformationen und Systemzustande
beinhaltet. Die elnzelnen Blldschlrme werden inlgeéaden erlautert.

Abbildung 56 Bodenstation in Betrieb

6.5.2 Darstellungsformen der Bodenstation

Im folgenden Kapitel werden die einzelnen Bildsetiithalte der Bodenstation erlautert. Die
Abbildungen sind im Anhang C dargestellt. Sie wuaradfline erstellt, weshalb die Felder
zumeist leer oder grau hinterlegt sind.
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6.5.2.1 Telemetriemodul

Das Telemetriemodul ist - wie eingangs beschriebetie Kommunikationseinheit der
Bodenstation. Dieses Modul ist mit dem Fluggeratoueden und sendet und empfangt
dessen Daten. Gleichzeitig verwaltet es die Komkation des Bodenstationsnetzwerks. Es
sendet die vom Flugzeug empfangenen Informationeitervan die jeweiligen Rechner zur
Darstellung. Bis zu 2@lients kdnnen parallel verwaltet werden. Um den Datersferkzu
optimieren, wird ein Prioritatssystem verwendet.r O@atenlink bietet eine maximale
Bandbreite, die es optimal zu nutzen gilt. Es mgedoracht, Informationen, die héufig bendtigt
werden, mit hoher Rate zu senden, wogegen Infoomati, die nur zu einem bestimmten
Zeitpunkt relevant sind, auch nur dann zu Ubertrtageazu werden die vorgefertigten
Informationspakete, die jeweils eine Gruppe vonamumengehdrigen Daten enthalten, mit
einer Prioritat versehen. Die Pakete werden inrefimdge Ubertragen, wobei die Haufigkeit
der Ubertragung von der Prioritat abhangt. Die tragungsgeschwindigkeit |4sst
Paketiibertragungen mit 5 Hz zu. Da einige Dateagedo wichtig sind, dass sie jedes Mal
Ubertragen werden sollen, wurde ein Paket in elteader und einen Container unterteilt. Im
Header befinden sich Informationen wie Hohe, Gesatiigkeit, Position etc., welche mit 5
Hz auf der Bodenstation vorliegen sollen. Im Camgaiwerden die Pakete entsprechend dem
Priorisierungssystem ubertragen.

Es gibt Daten, die nur zu bestimmten Zeitpunkteertibgen werden mussen und nicht den
Datenverkehr durch unnotiges wiederholtes Sendeckidren sollen. Dazu zahlt zum
Beispiel das Abfragen der Endschalter nach dem aBmeh des Fahrwerks. Diese
Informationen werden entweder gesendet, sobald esidreten oder gezielt von der
Bodenstation abgefragt.

Das Telemetriemodul ist nur fir den Aufbau und théetriebnahme des Systems im
Vordergrund. Wahrend des Fluges arbeitet es im ergnind. Das Telemetriemodul
behandelt auch Fehlerfalle wie Computerabsturzesé€ifientsoder des Hauptrechners selbst.
Das Modul startet automatisch und verbindet sidorsavieder mit denClients sollte eine
Verbindung unterbrochen worden sein. Die Bodermtatist nicht zwingend fir den
Flugbetrieb erforderlich, da samtliche Flugstaldlisngs- und Navigationsalgorithmen an
Bord laufen. Sollte die Bodenstation ausfallen, sndi® Crew dieses Problem zum Beispiel
durch Neustart der Computer beheben oder eine plaleralige Landung einleiten, falls
eine Wiederaufnahme der Funktionen nicht erfoldgreist. Das ist notwendig, da die
Mdglichkeit, tber die Bodenstation ein Flugabbrughal zu setzen, im Falle eines Fehlers
nicht gegeben ware. Der Pilot hat zwar noch diaumddnte Mdoglichkeit, ein Signal zu
senden, jedoch muss der Testbetrieb aus Sichaytigitten beendet werden, sollte sich die
Bodenstation nicht wieder in Betrieb nehmen lassen.

6.5.2.2 Navigation

Der Operator, der die navigationsspezifischen Dates Fluggerates Uberwacht, hat einen
Bildschirm mit einer Moving Map Positionsdaten, Wegpunktinformationen,
Hoheninformationen, Geschwindigkeit (Uber Grund ungegeniber der Luft),

Statusinformationen des Autopiloten, RC-Verbindwpgditdt und einem kunstlichen

Horizont.

In der Karte kdnnen die geplanten Wegpunkte, dehsté@ Wegpunkt und Flugbereiche
dargestellt werden. In Abbildung 201 wird gezeigie die Karten vorbereitet werden
konnen. In den Karten kdnnen Markierungen hinténegrden, die den erlaubten Flugsektor
darstellen sowie Grenzen, bei deren UberschreitlengFlug abgebrochen werden muss. Es
konnen jedoch auch beliebige andere geometrischiek@b hinterlegt werden, die zur
Visualisierung verschiedener navigations- oder imnsspezifischer Positionsmarken dienen.
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Von der Bodenstation wird auRerdem ein Referenzpdakgestellt, von dem aus die Route
relativ programmiert wird. Eine relative Programmigg hat sich im Testbetrieb als weniger
fehleranfallig bewiesen, da alle eingegebenen Basiaten intuitiv interpretiert werden
konnen. Ein weiterer Vorteil besteht in der einfathAdaption eines Flugprogramms auf
einem neuen Flugplatz, indem lediglich der Refegpenkt und dessen Platzhdhe eingepflegt
werden.

Die dargestellten Wegpunkte in der Bodenstationdesemicht aus einem lokalen Speicher
des PCs geladen, sondern direkt vom Fluggerat ginBeder Startvorbereitungen herunter
geladen. Dadurch werden die tatsachlich im Flugzgogrammierten Wegpunkte dargestellt,
was wiederum Fehlinterpretationen vermeidet.

6.5.2.3 Bodenstationshauptbildschirm

Dieser Bildschirm (Abbildung 202) stellt den Zusfades Fluggerates zusammengefasst dar.
Im Bereich "System" oben links werden Zustande Soibsystemen oder Softwareroutinen
dargestellt. Darunter ist die Verbindungsquali&s &RC-Signals angeordnet. Diese in Prozent
angegebene GroéfRe wird bei Unterschreiten einee®ieltslimits farblich unterlegt. IfRuel
StateFeld wird der Zustand der Sensoren im Hoppertamizeigt. Sie sollten im
Normalbetrieb alle das Vorhandensein von Kraftsg@nalisieren. Wenn sich zu grof3e
Luftblasen in den Hoppertanks befinden, dann msaicht dies anfanglich mit einem Flackern
dieser Anzeigen und spater mit kontinuierlichenn&lgn bemerkbar. Der Operator kann so
verfolgen, ob und wie viel Luft sich in den Hopmeis befindet und gegebenenfalls
Mallnahmen einer vorzeitigen Landung einleiten. Bereich LDS stellt die Messwerte der
Luftdatensonde dar. Zentral angeordnet sind dieder Triebwerkssteuerung. Es werden
Gas-Austrittstemperatur, Umdrehungen und Kraftgefirauch dargestellt. Rechts oben
werden die GPS-Informationen und darunter die Bpagslagen der einzelnen Stromkreise
gezeigt. Unten rechts befindet sich ein Bedienfaldh Auslosen des Flugabbruchsignals.
Dazu muss vor dem Start der Fallschirm scharf gdthwerden und kann dann Uber einen
Klick vom Operator ausgeldst werden. Im oberen Barkann tber Karteireiter jederzeit auf
eine andere Darstellungsseite umgeschaltet werdeaxiber befinden sich einige
Statusanzeigen, die auf jedem Bildschirm zu sehreh Es werden der Kontakt zum Server,
ordnungsgemalies Senden und Empfangen von Nachricliallschirmsystemstatus,
Triebwerkskommunikation, Datenlogaktivierung, GP&a(itdt, RC-Signalqualitdt und eine
Warnung im Falle eines Systemneustarts UbeMdatchdogdargestellt.

6.5.2.4 Datenlog

Der Datenlog kann separat Uber die Datenlog-Settaget oder gestoppt werden. Es werden
Statusmeldungen bezuglich der aktiven Aufzeichrwirgglergegeben.

6.5.2.5 Experimentkontrolle

Das Fluggerat kann mit Experimenthardware ausgarirerden. Wenn diese vom Boden
gesteuert werden soll oder Daten zur Evaluierung Beperimentes am Boden verfolgt
werden sollen, wird dafir diese Seite eingerichieziehungsweise modifiziert. Die Daten
werden Uber die Telemetrieverbindung in einem esghafir vorgesehenen Nutzlastcontainer
gesendet. Steuerbefehle werden entsprechend zunygdréit zurickgeschickt und von der
OnboardElektronik an die Experimentierhardware weiterggrei

6.5.2.6 Telemetrie

In der Bodenstation sind Bereiche zur Darstellueg @ielemetriestatus vorgesehen. Darauf
werden der Status der Modems, Zahler fir tgtink und Downlink, Zahler fir verloren
gegangene Pakete, Checksummenzahler und Laufzaganzdargestellt. Diese Anzeigen
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konnen zur qualitativen Bewertung des Telemetikslinenutzt werden. Es sei noch erwahnt,
dass Pakete verloren gehen kénnen, was jedoch eoiammunikationssoftware erkannt

wird und sie automatisch neu versendet werden. IBiermation dartber, dass Pakete
verloren gehen oder die Laufzeit sich andert, yadbch lange vor einem Verbindungsabriss
als schlechte Verbindungsqualitat signalisiertiass rechtzeitig reagiert werden kann.

6.5.2.7 Statusseiten

Die Bodenstation liefert auch detaillierte Inforimoaten Uber den inneren Systemzustand,
womit eine Diagnose oder Uberwachung einzelner Kmrapten ermoglicht wird. Bis hin zur
Stromaufnahme oder Position einzelner Aktuatoremkd Zustande abgefragt werden. Die
Fulle der Informationen macht es notig, diese awfere zusammenfassenden Seite auf
Subsystemebene darzustellen. In Abbildung 206 diede Seite gezeigt. Solange sich die
Messwerte aller Systemzustande im Normbereich @efin wird dies mit einem grinen
Signal quittiert. Ist ein Messwert des Subsystenfseghalb des zuldssigen Bereiches, wird
eine Warnung (gelb) oder ein Fehler (rot) ausgegebBer Operator kann dann auf die
Schaltflache des Subsystems mit einer Warnung @idem Fehler klicken und wird direkt zu
einer Seite des Subsystems weitergeleitet.

Beispiele entsprechender Seiten sind in Abbildu@g @nd Abbildung 208 abgebildet. Die

Servostromubersicht lasst einen Blick auf alle Aktwen zu. Da diese Informationen im oben
beschriebenen Prioritdtssystem relativ niedrig eshgft werden, ist die Aktualisierung

dementsprechend selten. Ist der Operator an edf@itigen Aktualisierung interessiert, kann

er sie Uber die "update"-Schaltflache erzwingen.

Abbildung 208 zeigt die Statusseite eil@3M-Unit Diese Seiten kdnnen fur alle verbauten
Einheiten aufgerufen werden und darauf Informatiorider angeschlossene Aktuatoren,
Sensoren oder Kommunikationsinformationen abgefragten.

Wie bereits oben beschrieben, ist die Darstelluresedt Seiten im Normalbetrieb nicht
zwingend notwendig. Es ist aber im Falle eines émshbder einer Warnung Uber einen Klick
maoglich, direkt an Informationen des verursachendrbsystems heranzukommen. Im
Normalbetrieb wird zur Erleichterung der Bedienwtg optimale Systemzustand nur mit
grinen Kontrollflachen quittiert.
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7 Autopilot

Die Anforderungen an das Systemdesign erfordern Hieisatz eines Autopiloten. Der
Autopilot kann in Flugversuchen auf verschiedeneiséfe unterstitzend genutzt werden.
Aufgelistet nach dem Grad der Eingriffsmdglichksitd im Wesentlichen folgende Varianten
fur diese Messplattform in Erwégung zu ziehen:

= Pilotenunterstitzung durch Dampfung in einer odehrarer Bewegungsachsen,

= Stabilisierung des Flugzustandes mit Gberlagert@nusllen Systemeingaben auf der
Ebene von SollgroRen. (Pilotenkommandos wirken aidiLagewinkel, Flughdhe
und Geschwindigkeit aus.),

= Wegpunktnavigation zur Optimierung der Flugstreckemschen zwei Versuchen,

= automatisches Durchfiihren von Versuchen,

=  Wiederherstellung stabiler Flugzustédnde nach Vésnc

Teile dieses Kapitels sind in [15] zusammengefasstien.

7.1 Modulares Reglerkonzept

Der Autopilot ist wie alle Systeme modular aufgebaDie Modularitat erdffnet die
Madglichkeit, den Autopiloten fur die jeweilige Flogssion anzupassen. Dies gilt nicht nur
fur die Optimierung von Parametern, sondern aucldigl Regler im Allgemeinen. Wird bei
einer Mission ein bestimmtes Flugverhalten gefdrdeso kann die Architektur des
Autopiloten in dem Bereich verandert werden. Fig Begelung eines Flugzeuges bestehen
verschiedene Ansétze. Die Regelungsstrategiensahiiden sich in der Verknipfung von
Eingangsdaten zur Regelung bestimmter Ausgangsgrd®es Vorhandensein, die Qualitat
und die Abtastrate von Eingangsgrof3en sind vonAdisstattung des Fluggerates abhangig,
die je nach Versuch unterschiedlich sein kann. Dake auch eine anpassungsfahige
Flugreglerarchitektur entwickelt worden.

Der Autopilot ist kaskadiert aufgebaut. Wahrend idieeren Regelkreise der Kaskade die
Stabilisierung des Fluggeréates in allen Achsenelonmen, sorgen die aul3eren Regelkreise fur
die Einhaltung von Hohe, Geschwindigkeit, Kurs @asition. Dem Autopiloten wird ein Set
von Uber 50 EingangsgroR3en bestehend aus Sensemwant Parametern Ubergeben, die
jedem Reglermodul zur Verfigung stehen.
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Abbildung 57 Architektur des Autopiloten

In obiger Abbildung ist die Architektur des Autapién dargestellt. Der Autopilot hat Zugriff
auf alle StellgroRen des Flugzeugsystems (Hohenru8eitenruder, Querruder, Gas,
Landeklappen). Diese werden von den Reglern deer@am Kaskade zur Stabilisierung
gesteuert. Innerhalb des Autopiloten werden geclegis Werte verwendet. Ein
Steuerflachenausschlag wird innerhalb des Autagmiloin Prozent berechnet. Erst die
Flugzeugelektronik Ubersetzt diesen Wert in dendén jeweiligen Steuerflachenaktuator
designierten Wert. Dieses Verfahren ermdglicht einéache Handhabung der Parameter und
erleichtert die Einstellung.

Die inneren Regelkreise werden mit SollgréRen Belie welche von den Uberlagerten
Reglern generiert werden. In dieser Ebene werdh-ind Roll-Sollwerte generiert. In der
nachsten Ebene befinden sich die Navigationsalgugh, auf die spater eingegangen wird.
Innerhalb jeder Kaskade wird eine Flugzustandsiibemwng vorgenommen, die bei Uber-
oder Unterschreiten kritischer Systemzustande eifignnd das Flugzeug unter Beachtung
von flugdynamischen Prioritaten kontrolliert. Dale2rden physikalisch nicht einzuhaltende
SollgréRen gefiltert.

Der Autopilot ist mit einer Vielzahl von Schaltdeai ausgestattet, die Uber einen
Parametersatz gesetzt oder online vom Piloten pderZustandsiiberwachung geschaltet
werden konnen. Diese Schaltstellen dienen zur \dem@mg der Architektur sowohl zu
Einstellungs- und Testzwecken als auch zu Versusd®zen bei Missionen mit
veranderlichen Autopilotenanforderungen.
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7.2 Signalgeneratoren

In die Struktur des Autopiloten sind sogenannten&ligeneratoren implementiert. Diese
stellen vorgefertigte, durch Parameter konfiguaeebund lber einen Schalter abrufbare
Generatoren von Signalen dar, die wiederum aufnet&ignale des Autopiloten oder dessen
Ausgange zugeschaltet werden kdonnen. Es sind dréydischen Mandver zur Identifikation
von Systemen vorgesehen: 3211, Impuls und SpruaggtZlich kann ein Sinussignal oder
die Vorgabe eines vom Boden manuell, stufenloserbaren Signals gewahlt werden, etwa
zur Generierung eines Soll-Rollwinkels oder Ahndéioh vom Pilotensender aus. Die
Autopilotenarchitektur erlaubt die Implementierumgeiterer Signalgeneratoren ohne die
Notwendigkeit, an der Software Anderungen vornehmemissen. Die Auswahl, welcher
Signalpfad mit welchem Signalgenerator belegt werdplgt Uber eirParameterfile Der Start
des Signalgenerators wird von dem Piloten getrigdenerhalb des Generators kann eine
Initialisierungszeit implementiert werden, um dasreiehen von Anfangsbedingungen
sicherzustellen. Weiterhin kann eine Wartezeit amdeEdes Signals implementiert werden,
bei der das Gerat ohne Reglereingaben weiterfliagt,Systemantworten der ungeregelten
Strecke aufzeichnen zu kénnen. Nach Ablauf dieseit Ztabilisiert der Autopilot das
Fluggerat selbststdndig und bringt es zurick auf 8ellkurs. Der Generator kann auch
jederzeit vom Piloten abgeschaltet werden, wobedierWahl hat, die Steuerung an den
Autopiloten zuriickzugeben oder komplett auf mamueliteuerung umzuschalten. Der
Signalgenerator wird dabei zuriickgesetzt und et sofortigen Wiederaufruf bereit.

7.3 Roll- und Pitchregelung

Die Roll- und Pitchregelung wird mit einer erweitar PID-Regelung geldst. PID-Regler
liefern fir die Regelung des im Allgemeinen reladignamischen Roll- und Nickverhaltens
sehr gute Ergebnisse. Solange das Flugzeug kesmatberen Eigenschaften aufweist, die den
Einsatz komplexerer Losungen bedingen, reicht es muden Stabilisierungsmodulen mit
PIDs zu arbeiten. Besondere Losungen kénnen zunspieéierforderlich werden, bei
Einflissen zwischen Schubstrahl und Leitwerksteilsawie Kopplungen zwischen
Landeklappen und Nickmoment. Sind diese Kopplungemicht mit
Vorsteuerungsverknipfungen kompensierbar, musReglertyp angepasst werden.

Der Roll- und Nickwinkelregler bekommt aus den Warides inertialen Messsystems die
aktuelle Lageinformation. Seitens der UberlageRegler werden die Sollwerte geliefert. Die
Regler stellen abhangig von der Parametrisierurgy Idiwerte nach. Insbesondere der
Pitchregler wird zusatzlich mit Informationen zuktwellen Hohe und der aktuellen

Geschwindigkeit zu Trimmzwecken versorgt. Mit dies&/erten wird gepruft, ob der

einzustellende Pitchwinkel zu einem flugphysikdlismguinstigen Zustand fiuhrt. Nahern sich
die Parameter einer der einstellbaren Grenzen — Beispiel unteres oder oberes
Geschwindigkeitslimit — wird vor Erreichen der Gzender Pitchsollwert korrigiert. Das

bedeutet, dass Teile der Nickwinkelanforderungengumsten der Behebung von

Geschwindigkeitsabweichungen herabgesetzt werden.G2schwindigkeit wird in diesem

Fall eine hohere Prioritat eingeraumt als der Hiohg der HOohe. Der Grund liegt in der

gleichzeitigen Behandlung von Motorfehlern. Falir dMotor aus, geht der Autopilot mit

dieser Nickwinkelregelung automatisch in einen tHleg Uber - nahe der minimal zulassigen
Geschwindigkeit. Dabei sei noch erwahnt, dass sigsellt ist, dass vor dem Uberschreiten
der Limitierungen ein stabiler Zustand gefundendwiDer Autopilot beginnt zum Beispiel

bereits bei Annaherung an ein Limit und nicht dosi seiner Uberschreitung mit der
Sollwertkorrektur.
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7.4 Hohenregelung

Zur Regelung der Hohe kodnnen verschiedene Ansaexéolgt werden. Innerhalb des
Autopiloten wurden zwei Regelungsstrategien umgeéseZum einen erfolgt die
Hohenregelung durch Flugmodi-Umschaltung, zum adeiber die Uberwachung von
Geschwindigkeitswerten und einhergehender Pitchsditegelung.

7.4.1 Regelungsstrategie der H6henregelung

Im folgenden Abschnitt wird auf die modusbasieriekiinkelregelung zur Héhenregelung
eingegangen. Uber einstellbare Parameter werden e@mder fir die drei
Hohenregelungsaufgaben (Hohe halten, Steigen, Simediniert. Diese Definition kann Gber
die Beschreibung eines Bereiches (mit oberer utdrenGrenze der Hohenabweichung), in
dem die Hohenregelung Uber eine Nickwinkelregelabfpangig der Héhe erfolgen soll,
erreicht werden. Befindet sich das Fluggerat damnimird in den Steigmodus gewechselt,
befindet es sich dazwischen, wird in den Hohe-hall®dus gewechselt und analog dazu
wird bei Hohenwerten oberhalb des Bandes in deknSdus gewechselt. Beim Steigen und
Sinken wird der Nickwinkel in Abhangigkeit der rmmmal, beziehungsweise maximal
zulassigen Geschwindigkeit geregelt. Im Hohe-haledus wird der Nickwinkelsollwert
Uber den Hohenfehler bestimmt, und die Geschwiradiglkeparat Uberwacht. Dieses
Verfahren wird vielfach angewendet, und bietet Vond Nachteile. Vorteile sind in der
einfachen Einstellung zu sehen, da nur drei Zust@pdimiert werden mussen. Nachteilig ist,
dass nur diese drei Zustdnde zur Verfugung stebBas. Fluggerat geht bei Steig- oder
Sinkoperationen immer in einen Bereich des optim&igens oder Sinkens. Ist dagegen ein
anderer Steigwinkel gefordert, kommt diese Regedsingtegie an ihre Grenzen. Weitere
Nachteile sind bei veranderlichen Systemparamet@ Missionsgeschwindigkeit oder
Gewicht zu finden. Das oben beschriebene System wMockwinkelregelung und
nachgeschalteter Hohenruderregelung funktionierteolveitere Malinahmen nur um einen
Arbeitspunkt herum. Wird das Fluggerat jedoch dwetrénderliche Missionsausrustungen in
verschiedenen Gewichtsbereichen oder verschiedéeschwindigkeitsbereichen betrieben,
sind MalRBhahmen zur Parameteranpassung noétig. ichtzfibt es noch Nachteile, die sich
durch das Umschalten unterschiedlicher Regler emebies kann bei nicht optimalen
Parametereinstellungen zu Sollwertspriingen fiihren.

Zur Optimierung wurden zwei LOsungsansatze implamagn Innerhalb der ersten
Entwicklungsphase wurde mit Parametersatzen gearbeie je nach Missionsprofil geladen
wurden. In einer weiterentwickelten Version wurdmee dynamische Parametrisierung
eingesetzt. Diese wird an einem Arbeitspunkt omrnund Uber ein Einstellverfahren mit
Information zur Verdnderung der Regelparameterorgts Dadurch wird eine Erweiterung
des Arbeitspunktes auf einen Arbeitsbereich bewbkiraus ergeben sich fir jeden Parameter
Funktionen, die im Falle der Nickwinkelregelung v&®arametern wie Geschwindigkeit,
Steig- oder Sinkwinkel, und z-Beschleunigung ablk&nglie Regelqualitat kann mittels
dynamischer Parametrisierung unter Beibehaltungfaeer Architekturen erheblich
verbessert werden.

7.4.2 Nickwinkel-Sollwertgenerierung

Der Sollwert fur die Nickwinkelregelung wird von edrReglern generiert. Diese Regler
arbeiten parallel. Uber eine Schaltlogik werden Risglerausgange auf den nachfolgenden
Regler aufgeschaltet. Die drei Regler erzeugenifpene Pitchwinkelwert auf Basis der
aktuellen Hohe, des aktuellen Abstandes zur Magesdhwindigkeit und des Abstandes zur
Minimalgeschwindigkeit.
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Die Schaltlogik hat mehrere Aufgaben. Zum einendearder Logik Informationen tber den
Zustand des anliegenden Gassignals und der akiu€ksschwindigkeit geliefert. Befindet
sich die Geschwindigkeit im Normalbereich, wird ddickwinkel-Sollwert immer tber den
Hohenfehler generiert und Uber Maximalwertbegretiggtiert. Fallt zum Beispiel bei einem
Steigmandver die Geschwindigkeit ab, so prift dogik zuerst, ob die Gasregelung noch
Potenziale im StellgroRenbereich hat. Ist die Gedumg bereits am Limit (in diesem
Beispiel musste bereits Vollgas anliegen), wirdaark, dass die dem Autopiloten zur
Verfigung stehenden Mdoglichkeiten zur Behebungre@eschwindigkeitsabweichung tber
die Schubregelung ausgeschdpft sind. Sobald diedkeintritt, wird ein Korrekturfaktor aus
dem Regler zur Nickwinkel-Sollwertgenerierung aldigrvon der Minimalgeschwindigkeit
eingespeist. Analog verhalt sich die Logik bei deerwachung der Maximalgeschwindigkeit
bei Sinkfligen. Die Schaltlogik muss inaktiven Ragl ein entsprechendes Signal
zurlckleiten, um Integratoren in den Inaktivitd@pén zu behandeln. Dabei wird wahlweise
der Wert eingefroren oder der Integrator intern ufi gesetzt. Beim Einfrieren des Wertes
werden Trimmwerte beibehalten werden, was je nagbchaltzeitpunkt eines Reglers auch
zu ungunstigen Konstellationen bei Reaktivierungréin kann. Daher ist die Frage, ob
Integratoren genullt oder eingefroren werden, mradpleangig gelost.

Die zweite Ausbaustufe des Autopiloten mit dynaimescParametrisierung betrifft auch die
Nickwinkelregelung. Im Unterschied zur ersten werddem Autopiloten Parameter fir
Veradnderungen stationdrer Zustande fur NickwinkelAbhangigkeit der Geschwindigkeit
und des Steig- beziehungsweise Sinkwinkels gegebBém.drei Uberwachenden Regler
arbeiten weiterhin parallel, werden aber nicht dweme Logik aktiviert oder deaktiviert. Die
Regler liefern nun mit vom Systemzustand abhangiBanametern automatisch nur im
Bedarfsfall Korrekturwerte, die permanent auf deickiWinkelsollwert aufaddiert werden.
Dadurch kénnen auch kombinierte Sonderfélle beHamnderden. Die Einstellung dieser
Parameter folgt einem vordefinierten Prozedere ighdur geringfliigig komplexer als die
urspriingliche Version. Die Analyse bei Fehlverhalies Autopiloten und die Ursachensuche
sind dagegen etwas aufwendiger.

Die Hohenregelung erfolgt im Wesentlichen tber Diferenzbestimmung der Sollhéhe mit
der aktuellen Hohe. Die Qualitat der Regelung islativ gut, wobei durch einige

Vorsteuerungsmodule noch erhebliches Potenzialesgbgpft werden kann. Vor allem das
Einschwingverhalten auf eine neue HOhe ist durch Abtasten der Hoéhenfehler-

Differenzentwicklung und einer Vorsteuerung beeisdbar. Dabei kann vor allem mit dem
Gassignal und der Zuricknahme der Integratoren dmrs Hohenfehlerauswertung eine
Optimierung des Einschwingverhaltens erreicht werde

7.5 Kursregelung mit Rollwinkelvorsteuerung

Die Rollwinkelregelung erfolgt ebenfalls liber kadiest angeordnete Regler. Dabei werden
Uber einen PID-Regler die Sollrollwerte verarbeiteid der Ist-Rollwert eingestellt. Die
Rollwinkelregelung ist relativ dynamisch und guttmndhaben. Das Systemverhalten um die
Langsachse reagiert auf Veranderungen in der Gasdigkeit. Es andert sich jedoch nur
unwesentlich mit dem Systemgewicht beziehungswesez-Beschleunigung. Daher werden
bei der dynamischen Parameteranpassung far die reBelung nur
geschwindigkeitsabhangige Funktionen eingesetzt.

Die Generierung eines Soll-Rollwinkelsignals oblielgr Problematik, dass ein Kursfehler
sich nur in einem eingeschrankten Bereich zu eirdamaus notwendigen Rollwinkel
proportional umrechnen lasst. Darlber hinaus istnesvendig, einen weiteren Modus
einzufihren. Dieser regelt bei Anliegen eines genidggro3en Kursfehlers auf einen
stationdren Rollwinkel und halt ihn bis zur Unténsstung dieser Kursfehlerschwelle. Die
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modusbasierte Kursregelung verhalt sich bei kleikemsabweichungen wiein normale:
PID-Glied. Ist esnotwendig, eine grof3e Kurskorrektizum Beispie das Einschwingen a
den nachsten Bahnabschnitt, eine Umkehrkurve od#lkréise) durchzufihren, wird zuv
ein Uber Parameter einstellbarer maximaler Rollwergeregelt und damit die Kurskorrek
vollzogen. Bei Annédherung an den “Rollwinkel, fallt das System auf den normalen -
Regler zuricl

Die Kursregelung ist Gber eine Vorsteuerung mitldéhenregelung verkntpft. Da sich be
Durchfliegen von Kurven die -Beschleunigungskrafte &ndern und das zu ¢
vorhersehbaren Korrektur des Hohenr-Trimms fuhren muss, ist es nicht notwendig,
die Entstehung des Fehlers abzuwarten, zu vermesgkedann darauf zu reagieren, sonc
es kann direkt eine Korrektur eingespeist werders® Strategie ermdglicht auch hier
Beibehaltung einfacher Architekturen, die fur dierfWendung von mikroprozsorbasierte!
Systemen den Rechenaufwand gering ha

7.6 Navigation - " Bubble-Algorithmus"

Der Autopilot soll grundsatzliche Navigationsfahagien besitzen. Er soll zur Unterstitzt
von Messungen herangezogen werden kdénnen und digmmaTests durchfiren. Dafir
muss eine Reihe von Navigationsaufgaben bewélggt@n kdnnen. Dazu zahlen «

= Herstellen von reproduzierbaren Anfangsbedingurigedie Messunge

= automatische Abfliegen von Flugstrecken, die nadbtMessstrecken genutzt werd
wie das Herstellen der Arbeitshot

= Wenden am Ende einer Messtrecke

= Abfliegen von Sektionen zwischen zwei Messun(

Es musste ein Algorithmus gefunden werden, deremg nicht rechenintensive Art die
Navigationsaufgaben bewaltigen ke

Zur Erfillung derNavigationsaufgaben wurde dBubbleAlgorithmus entwickeli{14] und
optimieri [15]. Der Algorithmus ermdglicht die Erfullung der Ngationsaufgaben in z und
3D, wobei als Eingabeparameter eine Liste von Rum&tforderlich ist, welche sowohl di-
und yKoordinate, die Hohe als auch weitere ParameteiGeschwindigkeit enthalten kar
Abhangig vom Umfang der implementierten FunktioRann der Algorithmus bei Festset:
der H6he und der Geschwindigkeit schon allein mieeListe aus - und yKoordinater
angewendet werden. Hauptziel der Entwicklung dlgorithmus war es, die notwendig
Rechenoperationen zu minimieren, so dass diesere olftobleme auf eine
mikroprozessorbasierenden System betrieben welen

Kern des Bubble-Algorithmus ist die Erzeugung einer zPrufgeometrie oder eine
Prifvolumen um das Fluggerat mit dem Gerét im Zentt

Richtung &
Zielpunkt
1

Flugzeugposition im
Zentrum des jeweiligen
Priifkreises

Sollbahn

Abbildung 58 Erzeugung von Navigationssollwerten mittelBubble-Algorithmus (isometrische Ansicht
einer Flugbahn; links: 2D-Prifgeometrie, rechts: 3L-Priifvolumen) (Quellen: [15], [15])
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In der implementierten Version des Algorithmus witd2D, mit einem Kreis, oder in 3D, mit

einer Kugel, gearbeitet. Das Grundprinzip des Atharus besteht in der Uberprifung des
Kreises beziehungsweise des Volumens auf Schilgtstait der Sollbahn und der Nutzung
der Schnittstelle als temporares Zwischenziel.

7.6.1 Algorithmusstruktur

Der Algorithmus besteht aus zwei Instanzen. Eingdwjeweils zu Beginn eines

Navigationsabschnittes einmal ausgefuhrt und enectiiverse, fir den Abschnitt konstante
Parameter. Die zweite Instanz wird mit hoher Wibd&ate ausgefuhrt und berechnet die
variablen Parameter bis zum Erreichen des EndesNdegjationsabschnittes. Durch die
Zweiteilung wird der Rechenleistungsbedarf reduzi®er Navigationsabschnitt startet
jeweils mit dem Einlesen des nachsten Punktes ndetesobald dieser erreicht ist.

7.6.1.1 AuRere Schleife
Koordinatentransformation

Der erste Schritt besteht jeweils in einer KoortBn&ransformation. Das Koordinatensystem
wird dabei in den Startpunkt der aktuell abzuflieden Strecke verlegt. Dieses Verfahren
vereinfacht alle folgenden Rechnungen erheblich,vigde Terme allgemein dargestellter
Rechnungen zu Null werden und Sinus- und Cosinksifumen substituiert werden kénnen.

X, = X = Xowe GL. 5
Y, =YY= Y GL. 6
Die verwendeten Indizes bezeichnen in den folgeddesthnitten folgende Punkte:
PWP: Previous Waypoint
NWP: Next Waypoint
S: Shadow point
TTWP: Temporary Target Waypoint
D: Distance
IEP: Innovative Evaluation PlatformFluggerat

Der Index t steht fur den transformierten Koordematrsprung. Da alle im Folgenden
durchgefiihrten Rechnungen im transformierten Systefolgen, wird dieser Index nicht
weitergefihrt.

Positionen und Abstande
Die Abstande aller Punkte werden berechnet. Dier#finaten der Wegpunkte sind als Tripel
(x,y,2) gegeben. Die Hohe z kann auch fir eine @eugon Wegpunkten definiert werden.

Mit den Koordinaten des letzten und des nachstegpiektes kdnnen die Abstdnde ermittelt
werden.

DPWP,NWP: \/(X PWP X NWQ2 + (Y PWP Y NW)DZ GL. 7

Mit Xpye=0 und Yp,» =0 ergibt sich: Doyenwe =y Xwe + Yaws

Allgemeine Beschreibung des Flugpfades:

Der Groundtrackeines linearen Flugabschnittes, der von zwei Wekgmn gebildet wird,
lasst sich wie folgt beschreiben:

y=ax+b GL. 8
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Durch die Koordinatentransformation ergibt sich fulNull und a definiert sich aus dem
Verhaltnis von "Xwe' und "Xnwe'. Bei der Durchfihrung dieser Berechnung ist zadbgen,
dass Xwe nicht Null ist und diese Falle durch entsprechdmogiken abgefangen werden.

7.6.1.2 Innere Schleife

In der inneren Schleife des Navigationsalgorithmesden die Berechnungen fir die nicht
konstanten Parameter des Navigationsabschnittebgiefihrt.

Berechnung der Abstdnde zwischen Flugzeug und Fdgp
Abstandsberechnung zwischen Fluggerat und StartplaskFlugpfades:

DIEP,PWP = A/ X IEP2 + YIEP2 GL. 9

Abstandsberechnung zwischen Fluggerat und EndpleskFlugpfades:

DIEP,NWP = \/(X ep ~ X NWP)2 + (YIEP_ YNW»)2 GL. 10

Fur die weiteren Berechnungen ist der Projektionkpdes Fluggerates auf der Geraden, die
durch den Start- und Endpunkt des Flugpfades defimird. Der ProjektionspunkShadow
point) wird wie in Abbildung 59 definiert.

Shadow point example 1

()

Aircraft position example 1

Starting point of target flight path

Shadow point example 2

End point of target flight path

/' Aircraft position example 2

Abbildung 59 Erklarung des Projektionspunktes auf den Flugpfad

Es wird ersichtlich, dass der Projektionspunktenér gedachten Geraden liegt und durchaus
aulRerhalb des Start- und Endpunktes liegen kanmvifdr gebildet durch den Schnittpunkt
einer senkrecht auf dem Soll-Flugpfad stehendeieLdie durch die Position des Fluggerates
verlauft. Der Projektionspunkt berechnet sich voigt

+
X, = Yiee DY+ Xigp xNWPDXNWP GL. 11

(><NWP2 + YNWPZ)
YS — YIEP |:|YNWP+ )(IEP|:| X
()(NWP2 + YNWPZ)
Es ware denkbar, dass durch Fehleingabe des Besuat@ei identische Wegpunkte definiert
werden. Dann wuirde sich bei dieser Berechnung Rimsion durch Null ergeben, was eine
dementsprechende Prifprozedur bedingen wirde. Diea# wird beim Einlesen der

Wegpunkteliste tberprift, da derartige Prifungeshtnmit der Taktrate des Autopiloten,
sondern nur einmal zu Beginn der Berechnungen defdhrt werden mussen.

Der Abstand zum Flugpfad errechnet sich wie folgt:
Diers :\/(XIEP_ XS)2+(Y|EP_ Yg)z GL. 13

"WPTY, e GL. 12

Fur die nachsten Berechnungsschritte werden aufderdie Abstande zwischen
Projektionspunkt und Start- beziehungsweise Endpdies Flugpfades bendtigt.
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Dewe s = /(X pwp— X 92+ (Y pys Y )2 GL. 14

Dywe.s = V(X pwe= X 92+ (Y qwi= Y )2 GL. 15

7.6.2 Navigationsberechnungen
Fur die Berechnung der Navigationsgrof3en missenFzille unterschieden werden.

1. Das Fluggerét ist entfernt vom Sollpfad und der tkalikreis hat keinen Schnittpunkt
mit der Flugpfadgeraden. (Abbildung 58, SituatiQmihk)

2. Das Fluggerat ist in der Nahe des Flugpfades. Dentidllkreis schneidet den
Flugpfad und ein temporarer Zwischenzielpunkt kanmechnet werden. (Abbildung
58, Situationen 2,3,4)

Diese Falle missen mit Strategien behandelt wetdem.gibt es verschiedene Varianten. In
der hier umgesetzten LOosung fliegt das Fluggeratath eins senkrecht auf den Track zu,
wahrend es im Fall zwei den zum Zielpunkt zugewamdBchnittpunkt verfolgt. Dieser
Schnittpunkt wird als temporarer Wegpunkt definiBér zweite Schnittpunkt muss tber eine
Routine aussortiert werden.

Die GrolRe des Kontrollkreises muss optimal gewédtden. In der ersten Version des
Autopiloten wurde dafur ein Parameter definiert, dleer eine Parameterliste einzugeben war
und manuell Uber eine Formel bestimmt werden kémualiese Formel gehen Parameter wie
gewinschter maximaler Rollwinkel (beziehungsweigkissige Beschleunigungsgrenzen fir
Kurvenflige) und Fluggeschwindigkeit ein. Der Kreisiss so gewahlt werden, dass das
Fluggerat innerhalb des Radius auf einen neuen Kimschwingen kann. Es sollten somit
90°-Mandéver innerhalb des Kreises durchfiihrbar.sbm das Fluggeréat eine gewisse Zeit
zum Einstellen stationarer Rollwinkel benétigt, miwder Kreis ausreichend grof3 gewahlt
werden. In einer weiterentwickelten Version des obilbten wird der Durchmesser des
Kreises dynamisch der Fluggeschwindigkeit angepasstl automatisch aus den
einzugebenden Limitierungen fur das System berdchsegibt jedoch Parameter, um dieser
Berechnung einen Offset aufzuerlegen sowie die famkler Geschwindigkeitsanpassung zu
beeinflussen. Fur zukinftige Autopiloten sind nicthde Geometrien denkbar. Der Vorteil
der Benutzung einer Kontrollgeometrie liegt in einorausabtastung des Flugpfades und
somit in einem Zeitgewinn bei der Regelung. Des té&/en wirkt der Kreis wie eiGain
Schedulingler Regelparameter. Leichte Fehlerdeltas nahe ldgpfades werden mit kleinen
Sollwertanpassungen beantwortet, wogegen gleiche@aderungen abseits des Pfades mit
groRen Anderungen im Reglerausgang beantwortetemerd

o P T
| 7 F
wl £ S
o2/
y —e— P controller {generic)
T T B T T —=— bubble small
-150 -100 -50 .@ 50 100 150 bubble large
S 7.

Abbildung 60 Vergleich eines generischen P-Verstadngsgliedes mit dem Ergebnis einer grof3en und
einer kleinen Kontrollkugel (max. +/-90°, 0° entspicht Fehler = Null)
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Die Kontrollkreisstrategie beinhaltet noch weit&tekte, die "automatisch” mitgeldst und
im Folgenden erlautert werden. Dazu gehort das reogee Early turn-Manover. Dieses
Mandver wird benutzt, um schon vor dem tatsdchficBairchfliegen eines Punktes einen
Kurswechsel zum nachsten Punkt vorzunehmen. Diesriiesin stark verbessertes Flugbild
und eine erhohte Flugpfadgenauigkeit, da das QGadhit durch die Navigationsstrategie
bedingt Uberschwingt.

Theoretical second solution B Resulting flight path

Temporary reference point 2

Temporary reference point 1

Aircraft position 2

Aircraft position 1
A

Abbildung 61 Prinzip desEarly turn-Mandvers (Quelle: [15])

Durch Vorabtastung des Tracks werden plétzliche stacke Sollkursspriinge vermieden, die
sich ebenso ungunstig auf die Genauigkeit der Bggdung auswirken. Wie in Abbildung 61

dargestellt, fliegt das Fluggerat von Wegpunkt A&iB nach C. Sobald der Wegpunkt B in
den Kontrollkreis tritt, ist die "Wegpunkt erreitiBedingung erfillt. Es werden die nachsten
beiden Wegpunkte zur Navigation geladen. Das Fli#dgesferenziert sich ab diesem

Moment nicht mehr zur Geraden (AB), sondern zu (BQg¢mentsprechend wandert der
temporare Wegpunkt auf dem Kontrollkreis entlang deuen Geraden Richtung C. Das
entspricht einer kontinuierlichen Uberleitung detl@erte auf die neuen Bedingungen - ohne
Springe. Da das Fluggerat den temporaren Wegpunldrrezichen versucht, entsteht das
Early turn-Manover.

Wie soeben beschrieben liefert dBubbleAlgorithmus neben demEarly turn auch
gleichzeitig eine einfache Mdglichkeit zum Erkenneimes erfolgreich angeflogenen
Wegpunktes. Der Wegpunkt gilt als passiert, sobd#éder sich innerhalb des Kontrollkreises
befindet.

"Wegpunkt erreicht”- Bedingung

Einen Wegpunkt als passiert zu markieren beinhai@th einige Sonderfalle, die es
notwendig machen, die verlockend einfache Gestgltuber den Kontrollkreis noch zu

adaptieren. Das Problem besteht in der Méglichkeieinem stationdren Kreis um einen
Wegpunkt zu spiralen, was zu einem unerwunschtgeliis fihren wirde. Selbst wenn
dieses Problem nach wenigen Malen des Umfliegerd®l®mn ware, da der anvisierte
Wegpunkt in den Kontrollkreis fallt, ist dieses WYalten komplett zu unterbinden. Zunachst
werden verschiedene "Erreicht"-Bedingungen betedcht

1. Der Wegpunkt gilt als erreicht, sobald das Fluggerderhalb eines Gebietes fliegt,
welches durch ein geografisches Raster definiert.wkir die Vereinfachung der
Berechnungen muss dieses Gebiet nicht rund semgeso kann durch einfache
Nord/Sud-, Ost/West-Begrenzungen definiert werd@iese Regel ist Stand der
Technik in kommerziellen Miniaturautopiloten)
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Aircraft position example 3

Waypoint reached condition
is met here

Aircraft position example 2

Aircraft position example 1

Abbildung 62 "Wegpunkt erreicht"-Bedingung durch Definition eines Bereiches um den Wegpunkt
entlang eines geografischen Rasters

2. Durch den bereits existierenden Kontrollkreis kauth dieser zur Erkennung der
"Erreicht"-Bedingung herangezogen werden. Da dest#id zwischen Fluggerat und
Zielpunkt bekannt ist, muss lediglich geprift werdeb dieser kleiner als der
Kreisdurchmesser ist.

. Waypoint reached condition
is met here

Abbildung 63 "Wegpunkt erreicht"- Bedingung durch K ontrollkreisdefinition

3. Die in Nummer zwei genannte Moglichkeit lasst emotietisch zu, dass das Fluggeréat
einige Runden um den Zielpunkt kreist. Um das ztmegden, kann eine weitere
Bedingung angefligt werden, die prift, ob das Fltéjgéber eine senkrecht auf dem
Track stehende Linie fliegt.

Waypoint reached condition
is met here

Abbildung 64 "Wegpunkt erreicht"-Bedingung mit komb inierter Bedingung

Letztlich ist es notwendig, eine kombinierte "Wegktierreicht"-Bedingung zu formulieren.
Da die in Nummer drei genannte Mdglichkeit auch Erreichen des Wegpunktes weit weg
vom Sollpfad ermdglicht, wird letztlich eine komkerte Bedingung eingesetzt, jedoch mit

ortlich beschrankter "Ziellinie".
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U-Turn-Manbver

Der BubbleAlgorithmus 16st viele Flugaufgaben automatisclgswhn fir den Einsatz in
mikroprozessorbasierten Autopiloten pradestinEexemplarisch sei hier dasturn-Manover
genannt.

L)
_/

Abbildung 65 Beispiel: Flug zwischen zwei Wegpunkteand zurtick

Im Beispiel soll das Fluggerat zum Wegpunkt B fiiegund dann direkt zurlick zu A. Dies
bewirkt einen selbst initiilerteb-turn, der das Fluggerat automatisch dazu bringt, deckrr
fur die Umkehrkurve zu verlassen und fur den Riackweder einzuschwingen. Im Moment
des Erreichens von B geht der temporare Wegpunkdi@ugegeniberliegende Seite des
Kontrollkreises. Das Fluggerat wird einen Kurvegflstarten, wodurch der temporare Punkt
auf dem Kreis zurtick in Richtung der Geraden |§&tuation 2-3, TTWP wandert im
Uhrzeigersinn). Das Fluggerat wird dann fiir einast fvollstandigen Vollkreis die Richtung
wechseln, wobei der temporéare Wegpunkt immer kowekaus lauft (im Beispiel gegen den
Uhrzeigersinn). Der Kurswechsel erfolgt automatjsitd das Fluggerat immer den kirzesten
Weg zur Fehlerkompensation wahlt. Dann findet eére@uWechsel der Kurvenrichtung statt,
sobald der temporare Wegpunkt hinter dem Flugghedt6-Uhr Position™" Gberstreicht.

Abbildung 66 Selbst initiierter U-turn (Quelle: [15])

Sobald Situation 7 erreicht ist, wird der neue Rdatbmatisch gefunde TWPIlauft wieder
im Uhrzeigersinn). In Simulationen konnte gezeigérden, dass dieses Mandver ohne
Uberschwingverhalten ausgefuhrt wird.

Die Richtung des ersten Kurvenfluges muss nichyy@geben werden, da hier einfach der in
diesem Moment geringere Korrekturwinkel benutzt deer kann. Es hat sich allerdings in
Simulationen und unter realen Testbedingungen gezelass eine programmierbare
Vorzugsrichtung sinnvoll ist. Der Grund liegt inrdéopplung von Roll- und Schiebeflug.
Fliegt das Flugzeug zum Zeitpunkt des Starts éileedemandvers so, dass es zum Beispiel
mit einer Rechtskurve 179° korrigieren misste, watres links herum 181° waren, so wirde
der Autopilot eine Rechtskurve einleiten. Durch dkopplung von Roll- und
Schiebebewegung wird beim Einleiten der Kurve adeh Kurs beeinflusst, so dass das
Flugzeug nun zwar einen Rollwinkel nach rechts aigty der Kursrichtungs-Sensorwert
(Gber den Kompass bestimmt) durch das Roll-Wendesnémun jedoch eine Kurve nach
links als optimale Lésung der Wendeaufgabe imptiziBer Autopilot wirde sich ohne
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Vorzugsrichtung in solch einem Fall umentscheideas eine mehrfache Wiederholung des
Effektes zur Folge hatte. Um das zu vermeiden, wedds Flugzeug vorzugsweise in eine
Richtung, die tUber die Parameterliste definiertdearkann. Diese festgelegte Richtung wird
in einem kleinen Bereich von circa 177,5° - 182¢&tm mathematisch kleineren Winkel
vorgezogen. Sobald der temporare Wegpunkt aul3ediedles Winkelbereiches liegt, greift
die mathematische Regel.

7.6.3 Navigationsstrategien

Im Folgenden werden die Sonderfalle erlautert,fdredie Umsetzung deBubble Strategie
fir den realen Einsatz zu behandeln sind. Dazwenatik Situationen

direkt nach dem Einschalten des Autopiloten undiégén des ersten Wegpunktes,
das Verfolgen eines Sollpfades,

das Wiederfinden des Sollpfades, wenn dieser diehKontrollgeometrie schneidet,
Windeinflisse und

das Behandeln des Flugprogrammendes.

7.6.3.1 Einschaltvorgang

Nach dem Einschalten des Autopiloten steht nuiMéagpunkt zur Verfigung, so dass einige
zur Anwendung deBubbleStrategie notwendige Parameter fehlen. Diese miisgestlich
erganzt werden. Beim Einschalten des Autopiloterd wlie Einschaltposition als Wegpunkt
vor das eigentliche Wegpunktprogramm gesetzt. Daimtl alle Berechnungen fir das
Ansteuern des ersten Wegpunktes moglich und es kmissSonderfall fir das Anfliegen
behandelt werden. Auch die Strecke, die abgeflogid, ist dadurch definiert, was eine
Vorhersehbarkeit des folgenden Verhaltens des Alotep fiir die Operatoren ermdglicht.
Wirde man lediglich den Kurs zum ersten Wegpunkg@ben, konnten durch Windeinflisse
starke Bogen im Flugpfad entstehen. Weiterhin konesitdann zu einer Erh6hung der
Korrekturen nahe am Zielpunkt. Dies bedeutet zunsmel fir das Anfliegen der ersten
Strecke unginstige und nicht vorhersehbare Parameterschiedenen Grof3en (Rollwinkel,
Kurs).

Mit der hier vorgenommenen Definition eines kon&reAnflugpfades ist davon auszugehen,
dass beim Erreichen des ersten Wegpunktes einseingengener Zustand herrscht.

7.6.3.2 Sollpfadverfolgung

Die Verfolgung des Sollpfades wird durch Anfliegges temporaren Wegpunktes, der sich
durch den Schnittpunkt der Kontrollgeometrie unandgollpfad ergibt, durchgefuhrt. Das
Fluggerat schwingt mit guter Qualitat auf den Saltpein.

B End point of
target flight path

Aircraft position

Starting point of
targetflight path A

Abbildung 67 Berechnung des korrekten Schnittpunkts bei der Pfadverfolgung (Quelle: [15])
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Wie in Abbildung 67 gezeigt, existieren fur die Berechnung der Schunitikpe zwischel
Kontrollgeometrie und Pfad zwei L6sungen. Die Biremg dieser Punkte erfolgt nicht al
trigonometrische Funktionen, sondern tber Veln.

Der Abstand zwischen den zwei mdglichen Schnittpemkind denShadov point berechne
sich aus

D =./BD*-D .2 GL. 16

S, TTWP — IER S
Da die Abstande immer ein rechtwinkliges Dreiedkldm, kann die Berechnung einfach G
denSatz des Pythagoras erfolc
Auswahl des Schnittpunki

Um aus diesen Distanzberechnungen den richtigemitBmmkt zu filtern, muss eir
Fallunterscheidung von funf Mdglichkeiten vorgenoemwerder

PWP NWP

I

oo REEREG

Abbildung 68 Fallunterscheidung bei der Schnittpunktauswahl (Qude: [15])

Im Grunde lasst sich der Schnittpunkt durch dieifioldl des Abstandes zwischen dem let:
Wegpunkt und denShadowpoint und dem Abstand zwischen deShadov pointund derr
temporaren Wegpunkt errechnen. Die Vorzeichen denrSanden missen entsprechend
in Abbildung 68 gezeigten finf Falle gewahlt werde

Fall Kriterium Ergebnis
1 Dewenwe > Dewes & Dowp nwe 2 Ds nwe Dewr rrwe = tDpue s + Ds rren
2 DPWP,NWF S DPWP,S [ DPWP,NWP > DS,NWF’ DPWF,TTWP = +DPWF,S - DS,TTPW
3 DPWP,NWF > DPWP,S [ DPWP,NWP S DS,NWP DPWF,TTWP = _DPWF,S + DS,TTPW
4 Dowenwr S Dowes & Dowpnwe S Ds nwe Dewr rrwe = +Dpwr,s = Ds rrew

O DPWF,S 2 DNWP,S

Dowenwr S Dowes & Dowpnwe S Ds nwe Dewr rrwe = ~Dpwr s + Ds rrew

O DPWF,S = DNWP,S

Tabelle 12 Fallunterscheidung bei der Berechnung detemporaren Wegpunkies

Da alle Abstande positiv sind, mussen Fall vier tind nochmals unterschieden werden
sonst diese Bereiche nicht eindeutig definiert wa&ind die Abstande bekannt, kdnnen
Koordinaten des temporaren Wegpunktes berechnden.

Koordinaten des temporaren Wegpun

Die Koordinaten des temporaren Wegpunktes konnefaah tber die Berechnung c
Verhaltnisse voiDpwp nwpUNC Dpwp 1w €rrechnet werde
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_ DPWP, WPy

Xmwe = D NWF GL. 17
PWP, NWP
_ Dowprrwe
Y = —WRTMPY GL. 18
PWP, NWP

Auch hier zeigt sich der Vorteil der Koordinatemigséormation. Sind die Koordinaten des
temporaren Zielpunktes bekannt, kdnnen diese valgninagementsystem in einen Sollkurs
umgewandelt und der Kursregelung weitergegebenewerd

7.6.3.3 Wiederauffinden des Sollpfades

Es gibt die Mdglichkeit, dass das Fluggerat so werh Sollpfad entfernt ist, dass es keinen
Schnittpunkt mit der Kontrollgeometrie gibt. In déan Fall wird derShadow pointals
temporarer Wegpunkt herangezogen. Dieser Fallestii#oretisch kaum eintreten, ist jedoch
denkbar und muss daher mitbetrachtet werden.

7.6.3.4 Windeinfliisse

Simulationen haben gezeigt, dass dBubbleStrategie auch unter Windeinflissen
funktioniert. Die Kursregelung obliegt dann einetat®ndren Abweichung, die dem
sogenannten Winddreieck entspricht. Diese Abweighish konstant entlang einer Strecke.
Im Vergleich zu derzeitig am Markt verfugbaren $ysén hat sich gezeigt, dass dies bereits
eine Verbesserung darstellt. In kommerziellen Sgetewird oft nur der Kurs zum nachsten
Wegpunkt berechnet, das Fluggerat aber nicht zugigkdie Sollbahn gezwungen. Dies
bewirkt grol3e Abweichungen von den zwischen den MBeRten gedachten
Verbindungslinien.

Trotzdem ist es moglich, diBubbleStrategie zur Kompensation von Windeinflissen zu
nutzen. Dazu muss der Wind Uber den Vergleich voRS&eschwindigkeit und
Fluggeschwindigkeit gegentber der Luft und der ®emnung von GPS-Kurs und
Kompasskurs bestimmt werden. Danach kann mit die®éndvektor eine Vorsteuerung
durch einfaches Verlagern dBubble erreicht werden (entsprechend des Vorhaltens beim
Navigieren in der bemannten Luftfahrt). Interesdagit derBubble Strategie ist, dass diese
Implementierung ohne grof3en zusatzlichen Rechersanahwndglich ist.

Abbildung 69 Windkompensation mittels desBubble-Algorithmus (Quelle: [15])

In Abbildung 69 ist diese Situation dargestellt.sDFEluggerat wird durch den roten Punkt
reprasentiert. Der Flugtrack wird durch die schwdrinie dargestellt. Das Fluggerat soll der
Linie nach rechts folgen unter Einfluss des Windeisdem Windvektor — mit der Richtung
des roten Pfeils. Der Radius d&ubble und die FluggeschwindigkeiTAS haben ein
bestimmtes Verhaltnis zueinander: Das Verhaltmsosnet sich durch:
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_TAS
I:QB

Die Kontrollgeometrie muss nun entlang des Windeektverschoben werden, der mit dies
Verhaltnis multipliziert ist (roter Pfeil). Die neu Bubble B‘ wird nun vom
Navigationsalgorithmus benutzt, um den Vektor zumpgordren WegpunkTTWP' zu
errechnen, er dann zur Navigation herangezogen werden kann.eDeustellende Kur
entspricht eben diesem Vek

GL. 19

14

7.6.3.5 Letzter Wegpunkt erreicht

Grundsatzlich musst das Problem des Erreichendetiden Wegpunktes geldst werden.
ware mdglich, den Track von vorn zuginnen oder eine stationdre Flugbahn einzuneh
Es wurde der zweite Weg gewéhlt. Nach dem Erreictemnletzten Wegpunktes wiedert
der Autopilot eine vorgegebene Anzahl der letztenegplnkte. Dartber konn
Warteschleifen programmiert werden oder matische Anfliige an Positionen zur optime
Ubergabe an den Operator zum manuellen

7.6.4 Dimensionierung derBubble

Eine der grundlegenden Fragen stellt die Dimensronig der Kontrollgeometrie dar. Die
kann wahlweise statisch oder dynamisch ausgawerden. Bei einer statischen Auslegt
wird ein Arbeitspunkt des Fluggerates festgelegtl uhe Kontrollgeometrie wie folg
ausgeleg

Abbildung 70Kurvenflug ($: Rollwinkel; F c: Zentripetalkraft; F | : Auftriebskraft) (Quelle: [15])

Es wird von einem Kurvenflug in konstanter HOhegagangen. Der Kurvenradius ist vt
eingestellten Rollwinkel abhangig. Die resultiererkntripetalkraft t wie folgt definiert

Fo=—— GL. 20
R
Das Fluggeratwird als Punktmasse betrach Der Auftrieb kann als senkrecht :z
Fligelachse angesehen werden, weshalb die Zewaikpat auch wie folgt angegeb
werden kantr

FL Bin(@ = Fc GL. 21
Und die Auftriebskra als:
F = C.ip[A LV @AzDAL o7 ) GL. 22

Setzt man die Gleichungen ineinander ein, kannAeiadruck fir den Kurvenradiusc
gefunden werden, der von der Masse, dem Rollwindétet, Luftdichte (die als konsta
angenommen werden kann) und dem Auftriebsbe, der Referenzfligelflache, ¢
ebenfalls konstant i
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Diese Abschatzung des Kurvenradius stellt eine ¢Ndberung dar, bertcksichtigt jedoch
keine Zeiten zur Einstellung des stationaren Kuituges. Der Auftriebsbeiwert ist ebenfalls
nur konstant, solange der Pitch konstant bleibg b@m Ubergang in den Kurvenflug nicht
der Fall ist.

Im Autopiloten ist eine dynamische Bestimmung disobleRadius implementiert. Bei
hohen Geschwindigkeiten vergré3ert sich somitLdiek aheaeDistanz wahrend sie sich bei
geringeren Geschwindigkeiten verkleinert. G kandlig zwei Vektoren Fund k- aufgeteilt
werden. Werden horizontale Flugbedingungen angereemmird durch den Rollwinkel auch
die Lange der Vektoren . Fund k- bestimmt. Der Rollwinkel mit dem grofRe Kurvenradie
geflogen werden, wird vom Autopiloten auf den maadem erlaubten WeKesired geregeilt.
Das bedeutet, bei variabler Geschwindigkeit undskamem Rollwinkel muss sich der Radius
des Tracks andern, um wieder ein Kréftegleichgetvinln erreichen. Der Vorteil, den
Rollwinkel auf eine Konstante zu regeln, ist widgtozu erklaren. Die Regelung ist so
ausgelegt, dass die Rollrate des Fluggerates kunssta (Bei héheren Geschwindigkeiten
werden die Ausschlage der Steuerflachen reduzign)den gewiinschten Rollwinklesired

fur Kurvenflige einzunehmen, ist nun unabhangig gen Geschwindigkeit des Fluggerates
immer eine konstante Zeitspanne notwendig. UberFtliggeschwindigkeit 1asst sich dann
der zuriickgelegte Weg bestimmen, der wiederum auf tleoretischeBubble-Rdius R
aufgeschlagen werden muss. Der dynamidgtbbleRadius berechnet sich wie folgt und
enthalt dann die Geschwindigkeitskompensation ure Kbmpensation zur Einstellung
stationarer Kurvenflige.

GL. 23

Re

\'
R= RT + p_* X Bhesired GL. 24

p* ist ein Durchschnittswert flir die Rollrate inklue der Rollbeschleunigungsphasen,
ausgehend von der Annahme, dass das FluggeraemoEdleiten der Kurve den Rollwinkel
Null besitzt

7.6.5 Bubble-Algorithmus zur H6henregelung

Der BubbleAlgorithmus wurde in den vorigen Kapiteln im Zwirgbnsionalen erlautert. Es
liegt nahe, diesen Algorithmus ins Dreidimensionaleerweitern. Dabei konnte eine Kugel
um das Fluggerat eingesetzt werden. Dadurch begédbth eine Kopplung von Roll- und
Kursregelungsdynamiken mit der Hohenregelungsdykamias optimalerweise mit einer
nichtrunden Kontrollgeometrie gelést wird. Eine abchwéachte Form besteht in der
Entkopplung von Wegpunktnavigation und Hohenregglutie separat mittels d&ubble-
Strategie umgesetzt wurde.

Dazu wurde in der x-z-Ebene des Fluggerates eitereei Kontrollkreis eingefiigt, der die
aktuelle H6he des vorausliegenden Flugpfades a@btd3r zweite Kreis muss der Dynamik
der Langsbewegung angepasst werden, was durchnthkedplung beider Systeme mdglich
ist. Des Weiteren muissen einige Limitierungen qifiggt werden, um auch hier die
physikalischen Beschrankungen eines Fluggerategachten.

Mit der Benutzung von einfachen Reglern kann eiat&y mit konstanten Sollwerten exakt
auf den Sollwert geregelt werden. Sobald der Refavert einer konstanten Anderung
unterlegen ist, ist es mit einfachen Reglern nicidiglich, Sollwerte zu erreichen. Dieses
Phanomen wird Schleppabstand genannt. Es kann matiseh nachgewiesen werden, dass
mittels PID-Regelung, die immer nur dann reagienienn Fehler anliegen, der
Schleppabstand mit beliebig viel Stellenergie zwaliebig klein eingestellt werden kann,
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jedoch niemals Null wird. Um einen Schleppabstamd&ampensieren, ist eine rsteuerung
notwendig. Im Normalfall wird dazu der Schleppahdtagemessen und dem Sollw
aufaddier

S

Tracking error

C

Abbildung 71 Flugverhalten bei Hohenregelung tber PIDs (Seitenarddit eines Sollpfades) (Quelli [15])

Der in Abbildung 71 dargestellte Fall zeigt das Verhalten eines-Reglers bei konstant
Hohensollwertdnderung. Das Flugzeug erreicht zwar diedkte Sinkrate, hat aber zu jed
Zeitpunkt einen HoOhenfehler in Form eines Offsdit einer einfachen Methode z
Vorausabtastung des Flugpfades kann dies behobelem

B/

Tracking error compensation
c

Abbildung 72 Schleppabstandsfehlerkompensation mittels Hohensualertermittlung tber temporérem
Wegpunkt (Seitenansicht eines Flugpfade(Quelle: [15])

Die Nutzurg des Hohenwertes des temporaren Wegpunktes eordgrdflgeometrie in der-
z-Ebene des Fluggerates stellt eine sehr einfachdidh&git zur dynamischen Kompensati
des Schleppabstandes bei S- oder Sinkmandvern dar. Diese Methode kann fiir j&teg-
oder Sinkwinkel angewendet werden. Gleichzeitigelie die Methode eine Ldsung zt
Einschwingen auf den jeweiligen nachsten Pfadabicliis handelt sich &hnlich wie be
Early turn-Mandver um eine vorzeitige Reaktion auf Sollwergmdgen und somum eine
Reduktion von Uberschwingverhalten und Positiorisfeh In Abbildung 72 ist der Fall fiit
das Einstellen eines Sinkwinkels dargesteDas Verhalten ist auSteigflige und au
Ubergangsphasen in ebene Pfadabschnitte (ibert. Insbesondere bei dem Anfliegen \
Pfadabschnitten in geringer Hohe ist ein Gberschirgmnes Verhalten wichtig. Es sei beme
dass der temporare Wegpunkt nicht direkt auf dezh®inkel wirkt, sondern lediglich dess
Hohe ausgewertet wird. Interest an diesem Algorithmus ist, dass es keiner Zatabie das
System beim Wechsel von Steigflug in den Geradaaysider Sinkflug und umgekeh
umzutrimmen. Es besteht kein integratortypischah&léen

7.6.6 Bewertung desBubble-Algorithmus fir Navigationsaufgaben

Die Bubble-Navigationsstrategie stellt eine einfache und ¢iffek Moglichkeit zur
Berechnung der Navigationsparameter dar. Bei allether beschriebenen Berechnun
werden keine trigonometrischen Funktionen bendkgtist nur einmal nétig, deZielvektor
Uber eine trigonometrische Funktion in einen Kullesot zu wandeln. Durch den gering
Rechenaufwand ist diese Methode daher fir den &insaf Embedde-Rechnern ode
mikroprozessorbasierten Systemen pradestiniert.wieiterer Vorteil liegtin der einfachel
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Einstellung eines dynamischen Reglers. Mit wenidesrametern kann ein adaptives
Reglerverhalten erreicht werden, wobei keinerlebéllen oder variable Parameterlisten
hinterlegt oder erflogen werden muissen, da die mysehen Adaptionen aufgrund
physikalischer GesetzméaRigkeiten erfolgen. Weiterliefert die BubbleStrategie ein
selbstjustierendes Verhalten bei kleinen Fehleersthiedene Navigationsaufgaben sind mit
einer Strategie gelosedrly turn U-turn, Einschwingverhalten auf den Flugpfad, Anfliegen
eines entfernten Flugpfades). Die Strategie bes#irt integratortypisches Verhalten, obwohl
stationare Fehler zu Null kompensiert werden. Dietidde ist aul3erdem ohne grol3en
zusatzlichen Rechenaufwand zur WindkompensatiaeirLage.

7.7 Test und Validierung des Autopilotensystems

Die Tests des Autopilotensystems in der Simulatiod unter realen Flugbedingungen
werden im Anhang A beschrieben.
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8 Prozesskette / Entwicklungsumgebung

Im folgenden Kapitel wird ein Uberblick uber die tBicklungsumgebung gegeben. Die
Prozesskette zur Einstellung, Optimierung von Patam des Avioniksystems und des
Autopilotensystems sowie das angewandte Verfahrenr zEntwicklung der
Reglerarchitekturen werden erlautert. Ziel warles, der Umsetzung des Vorhabens einen
Simulator in Form eineHardware in the LoogsSimulation zur Verfigung zu stellen. Wie in
4.6 beschrieben und in Abbildung 10 dargestelli, d& Simulator in einem mehrstufigen
Verfahren bei verschiedenen Entwicklungsschrittengesetzt werden. Dazu sind folgende
Teilsysteme zu verwirklichen:

Simulator der Flugzeugdynamik,
Schnittstellen,

Simulator delOnboardSoftware,

Iron Bird und Anbindung de®nboardAvionik.

8.1 Simulation der Flugzeugdynamik

Die Flugzeugdynamik wird mit Hilfe eineSOTSProduktes - dem Flugsimulator X-Plane -
erzeugt. Die Nutzung dieser kommerziellen Softwaregt Vor- und Nachteile mit sich. Der

Einsatz dieser Software kann bei deren Analysecjedrechtfertigt werden. Als nachteilig
anzusehen ist die in sich geschlossene und wergmfhessbare Methode zur Ermittlung

dynamischer Derivative von X-Plane. Detailliertédoimationen Uber verwendete Verfahren
und Datenbasen liegen nicht vor.

Als positiv zu bewerten ist dagegen, dass mithilieser Software in einem flr derartige
Projekte angemessenen Zeitraum verwertbare Infasneat generiert werden kénnen. Dazu
wird mit Hilfe von geometrischen und aerodynamischizaten ein Flugmodell hinterlegt,
welches zur Generierung des Flugverhaltens heraggezwerden kann. Im Unterschied zu
herkdbmmlichen Fallen existierten von der generischHdattform zum Zeitpunkt der
Modellgenerierung bereits WindkanalmessergebnisséMal3stab 1:1. Demzufolge war es
maglich, die aerodynamische Datenbasis ohne Umtegjsfehler vom Originalmal3stab sehr
genau einzustellen. Zudem gibt es gute Erfahrungeh dem Softwarepaket aus
vorhergehenden Versuchen. Es hat sich gezeigt, slelssmithilfe des hier beschriebenen
Verfahrens der Entwicklung und Einstellung von Aultotenarchitekturen Flugzeuge direkt
im freien Flug sicher steuern lassen. Demzufolgenkdavon ausgegangen werden, dass
Simulation und reales Verhalten hinreichend genugekieren. In den Freiflugversuchen mit
Simulationsdaten haben sich trotz einer relativ dmohQualitat des Regelverhaltens
OptimierungsPotenziale in einigen Bereichen offenbdie erst mit Freiflugversuchen
ersichtlich und optimiert wurden. Diese Bereicher aiécht optimalen Abbildung der
Simulation sind durch Vorversuche bekannt und kaneatsprechend ziligig nachjustiert
werden. Letztlich werden von X-Plane nicht nur \amdierte Arbeitspunkte simuliert,
sondern es existieren auch Verfahren zur Behandligigr weiterer Situationen, die in einer
selbst erstellten Simulation erst aufwendig impletieet werden mussten. So kénnen ohne
Aufwand Trainingsfliige vom Start bis zur Landungeursimulierten Sichtbedingungen eines
am Boden gebundenen Beobachters durchgefuhrt wekerkoénnen Wettereinflisse auf
geplante Missionen erprobt werden, sowie Sonderféle Stromungsabrisse oder Ausfélle
von Aktuatoren oder Sensoren bis hin zum AuswetdEsRettungssystems simuliert werden.
Dadurch stellt dieses Tool eine leistungsfahige ®loogmg fur Pilotentrainings und
umfassende Systemtests dar. Um die verwendete dttmlku verifizieren und Fehler
auszuschlieBen, wurde parallel zur generischen PEE#erm das gesamte
Entwicklungsverfahren auf ein kleiner&AV in Form eines normalen Modellflugzeuges
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parallel angewendet. Dadurch konnte auch die fialboardSoftware, die spéater auch in
der generischen Plattform eingesetzt werden wind:iieiflug verifiziert werden.

Fur jeden durchgefiihrten Arbeitsschritt (Erstellues Simulationsmodells, Erstellung der
Reglerarchitektur, Parametrisierung) konnte dadugeheigt werden, dass letztlich stabil
operierende Reglerarchitekturen generiert werdeméi, und dass die Simulationsverfahren
so angewendet werden kénnen.

8.2 Schnittstelle zur Matlab-Simulation

Nachdem die Simulation der Flugzeugdynamik Uber Eagsimulationssystem X-Plane
realisiert wurde, musste jenes an ein weiteres EaolEntwicklung der Reglerarchitektur
angeschlossen werden. Der Autopilot wurde mithilbe Matlab / Simulink entwickelt. Die
Daten, welche dem Autopiloten als Messdaten zurfiddeing stehen, werden durch ein
Schnittstellenmodul zur Verfigung gestellt. Dieb&sdul hat dabei mehrere Aufgaben. Zum
einen werden die Daten in die richtigen Datenfoemaingerechnet, so wie sie spater im
OnboardSystem gehandhabt werden. Weiterhin wird die Datenan den jeweiligen
Messwert angepasst. Messdaten stehen im Originamsyaufgrund der Spezifikation der
einzelnen Sensoren in unterschiedlicher Rate zufligleng, welche auch in der Simulation
angepasst ist. Das Schnittstellenmodul ist so ¢gmadass es sowohl fur den Fall der
Simulation mit und ohnélardware in the Looprerwendet werden kann. Dadurch kdnnen
neue Reglerarchitekturen zunéchst qualitativ nméglder Verbindung zum Simulationsmodell
erprobt werden und spater mit demselben Schnlgetabdul Uber di®nboardElektronik.

X-Plane selbst liefert bereits eine UDP-Schnittsfehuf der in Form von Paketen Daten an
beliebige externe Systeme herausgegeben werdenekomkuf Basis dieser per UDP
versendeten Pakete arbeitet das Simulink-Modul.

8.3 Schnittstelle zum Erprobungstrager

Um im spateren Entwicklungsprozess auch tten Bird beziehungsweise de@nboard
Rechner des Erprobungstragers mit dem Flugsimulatdrder Simulation des Autopiloten zu
verbinden, wurde eine weitere Schnittstelle bendbigese wurde extern beauftragt und in C-
Code erstellt. Mit Hilfe eines Plugins im Flugsiratibnssystem werden Daten jeder
einzelnen Steuerflache sowie alle Systemzustanddirekiional ausgetauscht. Die
Schnittstelle empfangt die Steuerbefehle v@mboardSystem und liefert diese an das
dynamische Modell von X-Plane. Umgekehrt leitet die Systemzustande in Form von
physikalischen Werten als simulierte Messwerte @ Alvioniksystem zurtick. Mit Hilfe der
Schnittstelle ist es mdglich, dem Flugcomputer d#uagfall zu simulieren und dessen
Ausgange direkt an das Simulationsmodell weiterbage Dadurch sind manueller und
automatischer Betrieb mdglich. Die Simulation diratlem als Visualisierung und kann als
Trainingsumgebung genutzt werden.

8.4 Hardware in the LoopTestumgebung undiron Bird

Um die OnboardHardware und -Software zu testen, wurde ein sog#eafron Bird
aufgebaut. Dieser stellt einen maR3stablichen Teeglstlar, auf dem alle Systeme, Aktuatoren
und Sensoren funktionsfahig installiert sind.
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Abbildung 73 Iron Bird

Auf demlron Bird sind folgende Systeme installiert:

= Klappenaktuatoren,

= Positionssensoren aller Steuerflachen,
= Triebwerkssystem,

= Haupt- und Hoppertanksystem,

= Bergesystem,

= OnboardRechnersystem,

= Sensoren (LDS, GP8yIU),

= Stromversorgungssystem,

= Kabelbaum.

Alle Systeme sind wahrend détardware in the Loogbimulation aktiv. Die Sensoren,
welche keine sinnvollen Werte liefern kbnnen, wardenuliert. Das betrifft GPS, LDS und
IMU. Diese Sensoren kénnen nur auf prinzipielle Fumkéuf deriron Bird getestet werden.
Alle anderen Systeme sind je nach Testziel aktivf. @demlron Bird wurden vor allem Tests
zur elektromagnetischen Vertraglichkeit, Langzeid wolllastversuche vollzogen. Zudem
diente derlron Bird zu Entwicklungszwecken unter anderem zum Test\Wgfahren zur
Harmonisierung der Steuerflachenbewegungen, zubéreitung des Windkanalversuches
oder zur Erprobung des Flugabbruchsystems. Aufetie§eststand wurden Versuche
unternommen, um Einflisse verschiedener Systemgdearnu prifen, wie zum Beispiel der
Einfluss der Kraftstoffleitungslangen auf den vgiiéren Schub der Triebwerke. Nach den
Einzelsystemtests wurde deon Bird in seiner vollen Ausbaustufe fir Komplettsimulago
und Pilotentrainings herangezogen.

Eine Besonderheit stellen die Steuerflaichensimidatodar. Sie sind mit identischen
Hebelverhaltnissen mechanisch integriert und Iref@mit zum Originalfluggerat passende
Ubertragungsfunktionen hinsichtlich des Klappenehisgies und der dazugehérigen
Aktuatorhebelarmstellung sowie gleiche Kraft-Wege#ungen. Verknieungen der
Mechanismen treten amnon Bird dort auf, wo sie auch am Fluggerat entstehen. @adu
konnte nicht nur der Kalibrierungsvorgang auf ddron Bird durchgefuhrt werden

(Harmonisierung benachbarter Steuerflachen mitclggs Funktionen), sondern auch die
Simulationen der Belastungsverlaufe tber die StEwlenwinkel.
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Abbildung 74 Iron Bird -Klappenaktuatorik mit Positionsmessung

Die auf demlron Bird durchgefihrten Tests und deren Ergebnisse sindAmimang A
beschrieben. In besonderen Fallen wurden TeildrdasBirdsin einem separaten Testaufbau
aus dem Gesamtsystem entnommen, um so zum BefSpgéemtests in verschiedenen
Windkanalen  durchfihren zu  kénnen  (Sensorkalibnigru Auswurfversuche
Flugabbruchsystem) oder Tests unter dem Einfluatetaler Triebwerke durchfihren zu
kodnnen.

In Abbildung 10 und in Abbildung 75 sind die vergatenen Ausbaustufen der Prozesskette
dargestellt. Im finalen Validierungsschritt kanrdunurde deiron Bird durch das Fluggeréat
selbst ausgetauscht. In diesem Zustand konnteotlsgandig integrierte Avionik mittels einer
Hardware in the Loofbimulation getestet werden. Dé&mon Bird wurde parallel zum
Fluggerat aufgebaut und steht daher auch noch wdhdes Betriebs der generischen
Messplattform zur Verfiigung, um zum Beispiel Flugsnonen in der Simulation zu erproben
und zu optimieren.

& Amior E '~ Flighthardware ‘] | HiLinterface ‘ Z ‘
b o - “ b sensors/ X-Plane
hrcin Bird l Autopilot 1 | | ‘actuators : .

Flight hardware HIL Interface

Full scale
ircraf — - - o sensors/ =P  X-Plane
AIecrat I Autopilot ‘ actuators

Abbildung 75 Prozesskettd-ull Scale-HIL

8.4.1 Flugerprobung der Avionik

Parallel zu den bodengebundenen Tests mit bem Bird und der Simulationsumgebung
wurde eine weitere Mdglichkeit geschaffen, die Baklungen der Avionik zu testen und zu
validieren. Dazu wurden die fir den Flug bestimiméedware der Avionik und alle Sensoren
und Kommunikationsgerate in einem kleinetéfV unter Flugbedingungen getestet (Anhang
A). Dadurch konnten fir alle beteiligten SystemalRedingungen erzeugt werden und die
potentiellen Fehlerquellen, die bei der Simulatt@rartiger Bedingungen auftreten kénnen,
wurden ausgeschlossen. Fir bestimmte SystemelMig LDS und GPS ist es kaum
maoglich, sie auf denfron Bird korrekt zu verifizieren. Es lassen sich die Wenrteadiger
Sensoren in korrekter Rate und Genauigkeit kimsticzeugen, allerdings kann das
Zusammenspiel erst Uberpriuft werden, wenn diesedsen aktiv arbeiten.
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9 Sicherheitsanalyse

Im folgenden Kapitel wird die Systemsicherheit diestplattform untersucht. Bei der
generischen Testplattform handelt es sich um eibeommanntes Fluggerat mit einer
Abflugmasse von circa 145 kg. D@mnboardSystem setzt sich teilweise aus Kaufteilen sowie
aus fur diesen Zweck designierten Entwicklungermzusen. In beiden Fallen sind gesicherte
Aussagen bezlglich der Ausfallsicherheit von Systemicht mdglich. Derartige Daten zu
generieren, unterlage einem sehr hohen Aufwand. Aef anderen Seite gibt es
Mdglichkeiten, fir eine unbemannte Forschungsdrohterch Einschrankung des
Operationsbereiches die Anforderungen auf ein whae¢s MalR zu reduzieren. Derartige
Einschrankungen kdnnen so gesetzt werden, dasedirisch-wissenschaftlichen Missionen
nicht eingeschrankt werden. Darunter zahlt zum Beis die Beschrankung von
Flugversuchen auf bestimmte, dafiir vorgeseheneduufie.

Zunachst wird das Konzept zur Erhéhung der Sicliedr&utert und die Betrachtung der
einzelnen MalRnamen vorgenommen. Im Anschluss werdbar eine vereinfachte
Fehlerbaumanalyse die verschiedenen Ausfélle Hitisic der Beeinflussung anderer
Systeme untersucht und letztlich der Effekt auf @asamtsystem dargestellt. Die Effekte auf
das Gesamtsystem werden in Kategorien eingetalymterschiedliche Mal3hamen erfordern.
Diese Analyse enthélt keine Werte fur Ausfallwahesolichkeiten, da diese Werte weder
von den COTSProdukten noch von den eigenentwickelten Komparerttekannt oder
verfugbar sind. Daher wird jeweils nur der EffekésdFehlerfalls (Fehlverhalten oder
Totalausfall) eines Subsystems oder einer Systeppgrbetrachtet.

Die Fehlerbaumanalyse ist ein graphisches Hilfemitim die Effekte von verschiedenen
Ereignissen beschreiben und darstellen zu konnere s ermitteln, welche Kombinationen
von Ereignissen zu einem sogenanni@p Level Evenfihren. Zur Anwendung kommen
hierbei die zwei Verknipfungselemente "Und" und é0d welche zum einen eine
Multiplikation implizieren beziehungsweise eine Atitth von Ereigniswahrscheinlichkeiten
nach sich ziehen. Im Normalfall kann nach der Bfong der Fehlerbaumlogik eine
Haufigkeit fur dasTop Level Evenangegeben werden. Diese Angabe gelingt jedoctmitur
einer Datenbank von Ausfallwahrscheinlichkeiten uRdhlerraten A aller beteiligten
Systemkomponenten, wodurch sich wiederum die Alghirscheinlichkeiten von
Systemgruppen ermitteln lassen, mit denen man dahdie deslop Level Evenschliel3en
kann. Wie bereits erwéahnt, existiert eine derartigatenbank mit Informationen zur
Ausfallwahrscheinlichkeit der verwendeten Systemehtn Daher lassen sich aus dem
Fehlerbaum nur die Auswirkungen von Fehlern erinitteicht aber deren Rate.

Der hier gezeigte Fehlerbaum lasst sich subsystesawaufsplitten, was zur erleichterten
Darstellung dient.

9.1 Konzept zur Erh6hung der Systemsicherheit

Bei unbemannten Fluggeraten stellt sich die Fragehndem erforderlichen Mal3 an
Redundanz und Systemsicherheit. In der Gesetzgeliudgderzeit je nach Klassifizierung
des unbemannten Gerates nach geeigneten Reguimseicht. Die simple Ubernahme von
Zulassungsvorschriften bemannter Luftfahrzeuge heist nicht angebracht, da sich eine
Vielzahl der Vorschriften auf das Vorhandensein tasassen des Fluggerates beziehen, die
es bei einenJAV nicht gibt. Auf der anderen Seite sind durch di€atsache jedoch neue
Regularien erforderlich, die das Verhalten des omenten Fluggerates im Fehlerfall
definieren.

UAVs sind in ihren physikalischen Dimensionen oft nicht vergleichen mit bemannten
Fluggeraten. Sie erweitern das Spektrum von paiani Luftfahrtgeraten im kontrollierten
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Luftraum nach unten bis zu einer Masse von wen@gemm. Es ist daher zu prufen, wie viel

Kapazitat fur Redundanz Uberhaupt technisch vomranghd noétig ist. Nach derzeitigem

Stand der Technik konnen kleingdAVs kaum mit &quivalenter Redundanz wie in der
bemannten Luftfahrt ausgestattet werden. Es isthtleivorstellbar, Computersysteme

redundant einzuriisten, da diese nur einen geringgh der Gesamtmasse ausmachen.
Werden jedoch zum Beispiel Ansatze zur redundafitesteuerung von Steuerflachen — unter
Umstanden mit unterschiedlichen Antriebsprinziptemntersucht, kommt man schnell an die
Kapazitatsgrenzen von kleinen Fluggeréaten.

Dennoch ist es mdglich, die Verfligbarkeit von Syste zu erhdhen, indem durch
zielgerichtete Vorkehrungen im Systemdesign Redoreia ohne signifikante Erhdhnung des
Systemgewichtes integriert werden.

Im vorliegenden Systementwurf wurden spezielle ‘orkingen zur Erhéhung der
Systemsicherheit vorgenommen. Dabei wurden ge3g#teme betrachtet, die auf einem
kritischen Pfad fur die Ausbreitung von Fehlerrgéia. Der Ausbreitung von Fehlereffekten
wurde durch das Entkoppeln von Systemen, durchneahte Aufbauten und durch die
Implementierung spezieller Notfallsysteme entgegevikt. Die betroffenen Systemgruppen
sind die

Steuerflachenaktuatoren,

Triebwerke,

Stromversorgung,

Funkverbindung fir das Flugabbruchsignal,

Funkverbindung des Piloten,

Flugabbruchsteuerung.

Im Folgenden werden diese Systeme im Detail enutbabei wird nur auf die
Besonderheiten hinsichtlich der Erhohung der Slofiereingegangen, da die Systeme in
Kapitel 6 bereits beschrieben worden sind.

9.2 Klappenaktuatoren

Betrachtet man die Aufteilung der Steuerflachenféib auf, dass diese stark untergliedert
sind. Die aerodynamisch wirksamen Flachen von @derrund Hohenruder sind auf je vier
mechanische Steuerflachen verteilt, die des Seitlems je nach Leitwerkstyp auf drei oder
vier und die der Landeklappen auf insgesamt zwbDlfirch diese Feingliederung der
Steuerflachen werden auch die Krafte pro Steudrfiasegment entsprechend kleiner. Zudem
ist die Grol3e der Steuerflachen nicht konstant.2ditehmender Spannweite nimmt die Tiefe
der Steuerflachen ab. Eine gleichmalige Verteilwhgy Steuerflaichen anhand der
Flagelhinterkantenlange ergabe hothere aerodynamikcifte an den inneren, rumpfnahen
Klappen als an den &ufRReren. Als ideal anzusehere ggoch eine gleichmafiige
Kraftaufteilung der Gesamtlast der SteuerflachdrdauAktuatoren, was durch die Abnahme
der Klappenbreite mit zunehmender Klappentiefei@mtenverden konnte (siehe Abbildung
21).

An Stelle eines groReren und leistungsstarken Ats&kommen nun mehrere kleinere zum
Einsatz. Dadurch wird ohne signifikantes Mehrgewigine Redundanz erzeugt. Die
Aktuatoren werden alle gleichen Belastungen ausgieseas im Windkanalversuch (Anhang
A) verifiziert werden konnte. Es ergeben sich dateine ungleichmafigen Lastprofile, das
heil3t, keine ungleichen Lebenserwartungen von Aétea innerhalb einer Funktion.

Durch die mechanische Entkopplung der Steuerfladasgsen sich bei Fehlfunktion einer
Steuerflache die benachbarten Flachen ungehindgtembewegen. Liegt in einem Aktuator,
seinem Gestange, seiner Stromversorgung oder s&igealleitung ein Fehler vor, so betrifft
dies nur die dazugehoérige Steuerflache und somieimen Teil der Gesamtfunktion.
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Fallbeispiel: Betrachtet man einen Fehlerfall fir ein Querruegnsent, so entspricht das
einem Ausfall von einem Viertel der Steuerflachersdr Funktion, was durch die
verbleibenden drei Viertel kompensiert werden kanm.Worst Caseszenariobesteht der
Fehlerfall aus einer Blockadesituation bei Vollalgag. Mit den verbleibenden 75% der
Querrudersteuerflache kann mit circa 33% Aussclimagie Gegenrichtung dieser Effekt
kompensiert werden. Der erforderliche Ausschlagkammpensation variiert leicht, abhéngig
vom Abstand der ausgefallenen Klappe zur Rumpfadbaesich mit circa 33% Ausschlag
bereits ein stationarer Zustand wiederherstellesstla verbleiben zwei Drittel des
Verfahrweges zur Steuerung des Fluggerates. Adrit@l Funktionsweisen liegen bei
Hoéhenruder, Seitenruder und Landeklappen vor.

Die feingliedrige Aufteilung lieRe theoretisch aueime Reorganisation der Funktionen zu.
Das ist im aktuellen Systemzustand nicht umgesetate aber aufgrund der implementierten
Sensoren zur Uberwachung der Aktuatoren moglicm Eehler lieRe sich dariiber

identifizieren und die Steuerfliche zum Beispidllegen, indem sie konstante Sollwerte
erhélt. Im nachsten Schritt kénnten benachbarteeBiiéchen anderer Funktionen Teile der
Steuerfunktionen der defekten Steuerflache Gbereahmdem diese anteilige Zumischungen
erhalten, oder benachbarte Steuerflaichen gleich@nktienen bekommen einen

Verstarkungsfaktor, der auf die Sollwerte wirkt. r@gige Online-Restrukturierungen der
Funktionen sind jedoch nur mit einem sicheren Diedakverfahren fir Fehler moglich.

9.3 Triebwerkssteuerung

Die Triebwerkssteuerung muss unter zwei Gesichtdpanbetrachtet werden. Zum einen
stellt sich die Frage nach dem Verhalten bei S@geardes Systems selbst, und zum anderen
muss die Steuerung der Triebwerke bei StérungererandSysteme, insbesondere bei
Aktivierung des Flugabbruchsystems reagieren.

Betrachtet wird zunachst der Fall von StérungenTinebwerkssystem an sich. Es sind
prinzipiell verschiedene Arten von Stdrungen zietstheiden. Kategorisiert man diese, kann
man zwei Unterscheidungen vornehmen.

= Das Triebwerk liefert Schub, aber nicht korrelieterum Sollwert (zum Beispiel
weniger Schub als gewiinscht oder die Drehzahlregelerharrt auf einem
konstanten Wert oder die Drehzahl und Gasknlppgiposind unabhangig
voneinander)

= Das Triebwerk ist aus.

Die Behandlung beider Falle unterscheidet sicheilstTriebwerk aus, so kann aufgrund des
redundanten Aufbaus mit dem zweiten noch gelandatden. Mit einem Triebwerk sind
gemald Simulationsergebnissen auch Fluge in komestafdhe moglich. Steigflige sind
ebenfalls mdglich, jedoch bedarf es eines erfamrétilmten, um mit derart geringem Schub
das Fluggerat sicher zu beherrschen. Sind beigdwarke aus, so ist lediglich ein Abgleiten
und ein Landeversuch moglich, oder das Gerat wazlelt Uber die Flugabbruchsteuerung
gestoppt. Liegen Stdrungen vor, bei denen die Waéeke noch Schub liefern, jedoch deren
Kontrolle nicht méglich ist, so kann wahlweise daerat notgestoppt oder die Tanks leer
geflogen werden, um danach eine Notlandung eirtemieDie Wahl obliegt dem jeweiligen
Operator und Piloten und muss nach minimalem Scisgid¢enzial ausgewahlt werden.

Die Redundanz im Triebwerkssystem ist bereits zulefievorgegeben, da das Gerat
zweistrahlig ist. Das Vorhandensein zweier Trietkger mit unabh&ngigen
Triebwerkssteuerungsmodulen stellt einen Ansatzredundanten Implementierung dar, der
konsequent weiterverfolgt wurde. Jedes Triebwertk nist einem eigenen Hoppertank,
Kraftstoffzuleitungssystem und Pumpen ausgestafies. dem gemeinsamen Reservoir des
Haupttanks wird Uber separate Tankpendel Kraftstoffedes Triebwerk entnommen. Von
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dem Moment laufen alle Vorgange parallel und unafglggvoneinander ab. Dadurch kann
erreicht werden, dass mdgliche Fehlersituationdmar ein Triebwerk beschrankt bleiben.
Leckagen, Pumpenausfalle, Stromversorgungsausfillesines Triebwerkes lbertragen sich
nicht auf das andere. Die Redundanz im Triebwestssy ist - wie auch bei den
Steuerflachenaktuatoren - nicht dafir ausgelegss dzei einem Fehlerfall Ubdackup
Systeme alle Funktionen weiter zur Verflgung stelizas System fallt dagegen auf einen
Zustand zurlck, der es ermoéglicht, das Fluggerat dar Gefahrenzone zu bringen, eine
aulRerplanméRige Landung einzuleiten oder den Fuglpgabbruchbefehl zu stoppen.

In Abbildung 41 und Abbildung 42 sind die Anschkdsemata des Triebwerkssystems
gezeigt. Das Verhalten des Tanksystems bei Fehfkres der Zusatzpumpen ist in 6.3.5
dargestellt. Das Tanksystem ist - wie dort besblene- fir hohe g-Belastungen ausgeleqt,
woflr eine besondere Entliftungseinrichtung fur ldegppertanks implementiert wurde. Dass
diese zusatzlichen Komponenten jedoch keine erh@kfahr fur Ausfalle darstellen, wurde

in Abbildung 50 gezeigt.

In Bezug auf das Sicherheitskonzept kann ergéangesdgt werden, dass di@el shutoff-
Ventile von derLink Control Unit gesteuert werden. Dadurch ist sichergestellt, dess
Fehlern im Hauptcomputer und bei Verbindungsableiiclanuell oder automatisch die
Triebwerke abgeschaltet werden kdénnen. Somit ish alas Verhalten der Triebwerke bei
Fehlern anderer Systeme bestimmbar, beziehungsvesige die Triebwerke zu jedem
beliebigen Zeitpunkt in Notfallen abschaltbar.

Zusammenfassend lasst sich sagen, dass die Ausigreibn Fehlern im Triebwerkssystem
durch konsequenten Parallelbetrieb beider Triebsvederhindert wird. Leckagen in
Kraftstoffleitungen, Luftférderung oder KraftstdfiEsunterbrechungen durch Fremdkdrper
wirken nur auf das jeweilige Triebwerk, da jedest minem eigenen Zuleitungssystem
ausgestattet ist. Probleme in der Stromversorgutgn Steckverbindern oder den
Signalleitungen betreffen ebenso nur ein Triebwdekauch hier alles separat angeschlossen
ist. Die Steuerung wird Uber zwei unabhandigeine Control Unitsdurchgefuhrt, so dass
auch Fehler in einem der Steuerungsmodule nur d@mandangeschlossene Triebwerk
betreffen.

Die Systemsicherheit wird durch Redundanz undddieit verbundene Verhinderung von

Fehlerausbreitungen erhoht. Bei Fehlern und Fungbeeintrachtigungen bleibt eine

Reststeuerbarkeit des Schubs erhalten, was fur a&uféerplanmélige Landung genutzt
werden kann oder zur gezielten Verbringung des t€gran einen geeigneten Ort, um das
Flugabbruchsystem zu aktivieren.

9.4 Stromversorgung

Die Stromversorgung stellt einedingle Point of Failuredar. Ein Stromausfall bewirkt im
Normalfall einen Totalausfall der angeschlossengsteégne. Daher wurden seitens des
Stromversorgungssystems gezielt verschiedene I[gelelden durch Implementierung
redundanter Systeme oder durch Entkopplung besdtige vollstandige Eliminierung von
Single Points of Failuréand nicht statt, jedoch kann bei einem beliebigetischen Fehler
Im Stromversorgungssystem das Fluggerat mittelgaddbruchsystem am Schirm geborgen
werden. Da keine Person an Bord dé&Vsist und das Geréat nur in dafir vorgesehenen
Gebieten betrieben wird, ist es nicht noétig, dienl&ionen dedJAVs beim Auftreten von
Fehlern in jedem Fall aufrecht zu erhalten, sondaomerzustellen, dass das Fluggerat
entweder per auf3erplanméafiger Landung oder irefetastanz per Bergesystem innerhalb
des Sperrgebietes gelandet werden kann.

Im Stromversorgungssystem wurden verschiedene Muwfera zur Abschwachung von
Fehlereinflissen unternommen. Prinzipiell gilt:
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= Systemgruppen mit unterschiedlichen Charakteristikerden getrennt voneinander
versorgt.

= Mehrfach vorhandene System werden von unterschiestli Stromkreisen versorgt.

= Durch redundante Versorgung aller Stromkreise aniaielen Akkumulatoren sind
Fehler durch Fehlbedienungen oder Defekte an Akkatowen minimiert.

Das Stromversorgungssystem ist in 6.2.10 beschridbeFolgenden wird kurz erlautert, wie
sich die einzelnen MalRnahmen auswirken.

Die Auftrennung der Stromkreise bewirkt, dass dtmestorung stattfindet und Effekte, die
auf Versorgungsleitungen einwirken, innerhalb dgst&ngruppe bleiben. Es ist bekannt,
dass Leitungen eine Antennenwirkung haben, alscelktromagnetische Felder reagieren,
Storungen sich innerhalb des Kabelbaums ausbraitdnan anderer Stelle eine schadliche
Wirkung haben kénnen. Im vorliegenden System siedv@rbraucher in Gruppen aufgeteilt,
wobei die Aufteilung im Wesentlichen nach der Charastik des Stromverbrauchs
vorgenommen wurde. Die Gruppen gliedern sich wigtfcAlle Systeme, die zu Sensoren
und Verarbeitungselektronik gehdren, werden vom ktEbaikstromkreis versorgt.
Aktuatoren, die mit hohen Anderungsraten zum Taitharelativ hohe Strome bendtigen,
werden von zwei unabhéngigen Servostromkreiserokgirswobei sich die Aktuatoren zu
gleichen Teilen aufteilen. Die Triebwerke sind sepaom EngineStromkreis versorgt, da
auch hier insbesondere wéahrend Vollgasphasen séler $trome flie3en, die zur Versorgung
der Pumpen bendtigt werden. Letztlich existiert magn funfter Hauptstromkreis zur
redundanten und vollstandig entkoppelten Versorgieg Uberwachungssystems, dénk
Control Unitund deren redundante Aktuatoren zur Fallschirnisuslg.

Fehler in einem der Stromkreise bleiben innerhaer &ystemgruppe. Fallt eine
Systemgruppe aus, so hangt das weitere Verfahremdsb, welche betroffen ist.

Der Worst Caseentsteht bei Ausfall des Logikstromkreises, was) Zompletten Erliegen
jeder Steuerfunktion fihrt. Hier bleibt dem Piloterbeziehungsweise dem
Bodenstationspersonal nur die Option, das Bergesyst aktivieren, welches weiterhin tber
die redundante Uberwachungseinheit operabel ist.

Fallt die Versorgung der Triebwerke aus, so stehrasétzliche Option je nach Situation eine
aulRerplanmafige Landung im Gleitflug zur VerfigungSimulationen konnte dieser Fall in

Pilotentrainings mehrfach erprobt werden. Bei aokender Sicherheitshdohe funktioniert die
Gleitfluglandung zuverlassig.

Bei Ausfall einer der Aktuatorenstromkreise, kanas dGerat Uber die verbleibenden
Funktionen teilweise gesteuert werden. Die Chadess zumindest ein optimaler Ort zur
Schirmauslésung angeflogen werden kann oder - ¢h @tuation -eine aul3erplanmallige
Landung angesetzt wird, sind deutlich erhdht.

Letztlich kann noch der redundante Stromkreis déerWachungseinheit ausfallen. Der
Ausfall wird auf der Bodenstation erkannt und fir einer normalen Landung. Durch einen
derartigen Ausfall bleiben alle Funktionen, inkitesder Moglichkeit, das Flugabbruchsystem
zu aktivieren, erhalten.

Derartige Totalausfélle von Stromkreisen waéaren metigl wenn die entsprechenden
Versorgungsakkumulatoren ausfallen oder wennRiager Supply Boardusfallt. Sie waren
auch als Folgeerscheinung eines Verbraucherdefékieshalb des Stromkreises denkbar.
Um das Auftreten derartiger Ereignisse zu minirmereurde die Stromversorgung jedes
Stromkreises mit vier Akkumulatoren redundant abfge. Zudem sind alle Akkumulatoren
hinsichtlich ihrer Stromabgabe und Spannungslagervidcht und die Daten online
verfolgbar. Dag?ower Supply Boardvurde fur einetWorst Cased-all mit Sicherheitsfaktoren
hinsichtlich auftretender Strome und getestetenteBeitberpruft. Beschreibungen des
Aufbaus befinden sich in 6.2.10.2 und der TestsRimver Supply Boardsn Anhang A. In
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den Tests wurden Stromstarken und Spannungen andetyelie weit Uber die installierten
Leistungen und Kapazitaten denboardAkkumulatoren hinausgehen.

Als weitere MalRnahme zur Reduktion von Fehlern deden Auswirkungen werden alle

mehrfach vorhandenen Systeme von verschiedenemi8&sen versorgt. Alle Systeme, die
innerhalb eines Stromkreises angeschlossen werbdabhen separate Zuleitungen und
Steckverbinder. Durch diese Malinamen kann erreugntlen, dass mehrfach vorhandene
Systeme bei Stromausfall noch eine Teilfunktiogalitgewahrleisten (zum Beispiel

Akkumulatoren). Die Einzelverkabelung gewahrleiste8erdem, dass bei Kontaktproblemen,
defekten Steckverbindern oder Beschadigungen aneldahur das betroffene System
beeinflusst ist.

Zusammenfassend lasst sich sagen, dass durch dieakimen die Potenziale fir Fehler
verringert werden konnen. Digingle Point of FailureCharakteristik der Stromversorgung
konnte nicht vollstandig behoben werden, allerdisigsl durch die Malinahmen die Gefahren
auf Subsystemebene verlagert worden. Die Bauteiever Supply Boardsylie den grof3ten
Einfluss bei einem Defekt hervorrufen wirden, smd sehr hohen Sicherheitsreserven
ausgestattet und IL-Tests daraufhin validiert worden. Durch die Entilojmg der Systeme
konnen sich Fehler nicht Gbertragen, was die mihigeforderte Operierbarkeit des
Flugabbruchsystems sicherstellt. Zusatzlich zu edidglinimalforderung konnte dadurch
erreicht werden, dass nicht jeder Fehler im Strasorgungssystem zu einer Auslésung des
Bergesystems fiuhren muss, sondern teilweise durdberplanmallige Landungen das
Schadenspotenzial geringer gehalten werden kann.

9.5 Kommunikation

Im Bereich der Kommunikation wurden vor allem durgphrallelen Betrieb von Daten-
Uplinks eine erhdhte Sicherheit erreicht. Das Fargyg reagiert auf ein eindeutiges
Flugabbruchsignal, sobald es dieses auf einem dernlinks erhalt. Das Flugabbruchsignal
ist dabei so gestaltet, dass es nicht durch eieu®y innerhalb des Ubertragungssystems
zufallig entstehen kann. Daher muss an Bord Réating oder Ahnliches vorgenommen
werden. Die Funkstrecken, die Sende- und Empfandstacsind in Form von drei parallel
arbeitenden Ubertragungsstrecken aufgebaut, wolmerschiedliche Frequenzen und
unterschiedliche Ubertragungstechniken herangezageden. (siehe Kapitel 6.4)

9.6 Flugabbruchsystem

Das Gesamtsystem erreicht durch die Implementiedsrgzuvor genannten MalRnahmen
einen hoheren Grad an Sicherheit. Das Fluggerdt Isish damit unter dem Einfluss

verschiedener Fehlertypen immer noch innerhalbspezifizierten Rahmens halten. Dabei
war es nicht Ziel, die uneingeschrankte ManOvrigkdih beizubehalten, wie es in der

bemannten Luftfahrt gefordert ware, sondern dagyddtat innerhalb eines definierten
Gebietes halten, landen oder bergen zu kénnensD@raer von Interesse ist, den Grad der
Beschadigung moglichst klein zu halten, ist es Vanmteil, wenn nicht alle Fehlerfalle zu

Flugabbriichen Uber das Bergesystem fuhren.

Dennoch muss der Fall betrachtet werden, dass 8iés&tion eintritt und das Fluggerat tber
das Bergesystem zu Boden gebracht werden museshsthere stellt sich hier die Frage nach
"echten" Redundanzen im Bergesystem, da diesesrBygdrade unter Fehlereinflissen noch
voll zur Verfigung stehen muss. Das Flugabbrucksystwird nur unter kritischen
Flugbedingungen aktiviert, die grofdtenteils durcmausgegangene Systemfehler entstehen.
Um eine Operationsfahigkeit des Flugabbruchsystemgewahrleisten, muss es redundant
zum Flugcomputer aufgebaut sein und unabhangigegrifZuauf die Aktuatoren zur
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Fallschirmauslésung besitzen. Zusatzlich bendtigt eenen eigenen Zugriff auf alle
Kommunikationswege zwischen Fluggeréat und Bodeiostat

Unter folgenden Fehlerfallen muss eine Fallschist@ung mdglich sein:

= Stromausfall im Bereich der Logikstromversorgung,
= Stromausfall im Bereich der Aktuatorversorgung,

= Flugcomputerausfall jedweder Art,

= Ausfall der Aktuatorik des Fallschirmsystems,

= Ausfall aller Kommunikationseinrichtungen.

Die detaillierte Beschreibung des Flugabbruchsystestin Kapitel 6.4 gegeben. Das Prinzip
beruht auf einer vollstandig parallel aufgebautezité& von Komponenten, die unabhangig
vom Hauptcomputer und dessen Aktuatorik agierennkabazu ist eine redundante
VerarbeitungelektronikL(CU) integriert, die aus einer eigenen Stromquellsegt wird und
separate, mechanisch "ODER" verknipfte AktuatorenSchirmauslosung besitzt. Di€CU
uberwacht den Funkverkehr auf allen drei Kommumikeswegen des Fluggerates und kann
somit bei einem aktiv gesendeten Flugabbruchsigaiallel zum Hauptrechner reagieren, der
ebenso einen derartigefhread abarbeitet. Solange eines der beiden SystdrG#) (oder
Hauptrechner) arbeitet, kann ein vom Boden geseadegignal ausgewertet und ausgefihrt
werden. Der Fall des totalen Kommunikationsveristgrd behandelt, indem in beiden
SystemenTimer existieren, die nach jeder empfangenen gultigechNeht auf Null gesetzt
werden. Entfallen fur einen gewissen Zeitraum géltNachrichten, erreichen diemer ein
Limit, wodurch ein automatisches Flugabbruchsigrat beiden Systemen generiert wird.
Durch dieses System ist sichergestellt, dass baiiegen einer der oben genannten
Fehlerfalle die Schirmauslésung sowohl manuell algh im Falle eines kombinierten
Kommunikationsausfalles automatisch tUber das H@ggktiviert werden kann.

9.7 BodenbetriebssicherheitSafetyPin

Aus Erfahrungswerten hat sich gezeigt, dass hadflggachen fur Schadigungen in der
Handhabung der Gerate im Bodenbetrieb liegen. Denddafiur ist, daskow costUAV-
Systeme keine Unterscheidung zwischen Bodenbeuigd Flugbetrieb vornehmen. Im
eingeschalteten Fall sind alle Systeme aktivieds wei Fehlbedienung zu Beschadigungen
am Fluggeréat fuhren kann (zum Beispiel durch unbiehligtes Einfahren des Fahrwerkes)
oder sogar zu Verletzungen (zum Beispiel durch ahbehtigtes Hochfahren der
Triebwerke). Im vorliegenden Systemdesign kommthneine weitere Gefahrenquelle durch
das vorgespannte Auswurfsystem der Flugabbruchstegidinzu.

Um von diesen Systemen ausgehende Gefahren zu ieieim wurde ein Verfahren
entwickelt, um eindeutig zwischen Bodenbetrieb @dgbetrieb zu unterscheiden. Dazu
wird ein sogenannteBafety Pinam Fluggerat angebracht. Diedein ist ein handlicher
Steckverbinder, der aufgrund seines speziellen i&gFlungsmechanismus weder
versehentlich gesteckt noch gezogen werden kans. Yarhandensein ddans signalisiert
dem System den Bodenbetrieb. Die EinsteckpositesPihs befindet sich oben mittig auf
dem Fluggeréat, so dass er durch keine Anbauteildeec&t werden kann. Die optische
Kontrolle desPins ist uneingeschrankt moglich. Déin ist zusatzlich mit einem roten
"Remove before FlighSignalband versehen.
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Abbildung 76 Fluggerat mit gestecktenSafety Pin

Die Information GUber den gesteckt&in wird im Fluggerat Uber einen Zustandsautomat
ausgewertet. Der gestecl®@ versetzt das Fluggerat in Bodenbetriebsmodus enltindert
jegliches Anlaufen der Triebwerke durch Kraftstefiingsunterbrechung und Uber
Softwareschalter, das Einfahren des Fahrwerkesesdas Auslosen des Flugabbruchsystems.
Wird der Pin gesteckt bevor diese Zustande vorliegen, so wesrierhergestellt. Somit
bewirkt das Stecken d&nszum Beispiel ein sofortiges Abschalten der Trietkge

Der Pin ermdglicht sicheres Arbeiten mit dem FluggeratBoden. Die Bodencrew kann alle
Malnahmen zur Flugvorbereitung durchfiihren, ohnss ddabei gefahrliche Situationen
entstehen konnen. Werden am Boden Tests der uintktdn Systeme durchgefiihrt, so wird
das Fluggerat unter kontrollierten Bedingungen &n d-lugmodus versetzt, womit die
geblockten Systeme freigegeben werden.

9.8 Bewertung und Quantifizierung des Sicherheitsgewins

Zur Analyse des Sicherheitsgewinns der oben geaandiaRnahmen, wird - wie eingangs
beschrieben - eine vereinfachte Fehlerbaumanalysshgeflhrt. Dazu werden zunachst die
sicherheitsrelevanten Anforderungen abgeleitet. Biehler werden in zwei Klassen
unterschieden und das globalep Level Everdefiniert.

9.8.1 Sicherheitsrelevante Anforderungen

Zunéchst war es erforderlich, sicherheitsrelevami®rderungen zu definieren, nach dem das
UAV- System entwickelt werden soll. Eine klare gesdtel Definition war zum Zeitpunkt der
Systemerstellung noch nicht verfigbar. Es musste graktikable und innerhalb des
Projektrahmens realisierbare Losung gefunden werdienes ermdglichte, unter den derzeit
geltenden Regelungen Flugversuche durchfiihren e Dazu wurden Informationen
seitens der Behorden, Flugplatzbetreiber und demandeortlichen fir militdrische
Sperrgebiete zusammengetragen. Daraus ergab ssh, fr eine Einzelgenehmigung fur
wissenschaftliche Flugversuche folgende allgemBungkte zu erfiillen waren:

= Es muss eine Erlaubnis des Flugplatzbetreibersegem

= Der Luftraum muss vollstandig fur jeglichen sonstig~lugverkehr gesperrt sein.

= Das fur den Versuch vorgegebene Gebiet darf usieek Umstanden verlassen
werden.

» Innerhalb dieses Gebietes dirfen sich keine Pensauihalten, die nicht zum
Testteam gehoren.

Aus diesen seitens der Behorden ausgesprochemgamalinen Beschrankungen lassen sich
Ruckschlisse auf die Art und Weise der Durchfutkdiar von Flugversuchen mit
unbemannten Fluggeraten ziehen.

Als Testgebiet kommt zum Beispiel ein militdrisch®perrgebiet in Frage, da diese im
Normalfall bereits Uber gesperrte Luftrdume verfijgiie entweder dauerhaft aktiv sind oder
aktiviert werden konnen. Der Bereich, der Uberflogeerden kann, ist bei militarischen
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Testgelanden bereits fur dritte Personen unzugédnghAndere Arten von Gelande miussten
aufwendig abgesperrt werden und wéahrend der Flggebe auch nachweislich unzugéanglich
fur dritte Personen gehalten werden. Das wirdeneurgealistisch hohen materiellen oder
personellen Aufwand nach sich ziehen.

Die GroRRe des Gebietes muss so gewahlt werden, aasls unter Fehlereinflissen
(Systemausfall und Windbedingungen) gentigend Resarerhanden sind, um das Fluggerat
noch innerhalb des Testgelandes auf den Bodenirzgeor.

Aufgrund dieser Analyse kdnnen drei allgemeine Atoungen aus Flugfeldbeschrankungen
abgeleitet werden. Sie werden mit der AbkurzulgD" - Airfield gekennzeichnet.

AFD 01 Das Fluggerat muss innerhalb des Sperrgebhdeiben.
AFD 02 Der Flug muss zu jedem beliebigen Zeitpumitetbrochen werden kénnen.
AFD 03 Flugunterbrechungen miissen auch bei totlemmunikationsverlust moglich sein.

Tabelle 13Airfield requirements

In [13] ist eine vollstandige Liste der Anforder@mgdargestellt. Im Folgenden werden die
sicherheitsrelevanten Anforderungen und die Arrit&bleitung erlautert.

[ AFD |
01

AFD AFD
02 03

12 13 SR SR

04 08
IEP IEP IEP IEP SR SR SR SR SR SR SR SR
OZ 04 05 O7 Ol OZ 03 05 06 07 09 10

Abbildung 77 Ableitung der sicherheitsrelevanten Afforderungen

Die in Abbildung 77 dargestellten allgemeinen Adfnmungen des FluggeratelER -
Innovative Evaluation Platforjn sind als Auszug aus [13] in folgender Tabelle
zusammengefasst:

IEP 02 Die Sicherheit des Fluggerates muss maximienden.

IEP 04 Es muss ein Datésplink von der Bodenstation zum Fluggerat verfligbar sein.
IEP 06 Es muss ein Daté@wwnlinkvom Fluggerat zur Bodenstation verflgbar sein.
IEP 07 Die an Bord gemessenen Daten miissen aufodienBtation visualisiert werden.
IEP 12 Das Fluggerat muss von einer regularen Stamtigestartet werden kénnen.

IEP 13 Das Fluggerat muss auf einer regularen Stamtigjelandet werden kénnen.

Tabelle 14 Allgemeine Anforderungen aus [13]

Aus den drei allgemeinen Anforderungen AFD 01-03ssém sich direkt die
sicherheitsrelevanten Anforderungen ableiten, die die Entwicklung der generischen
Messplattform festgelegt werden (S$&fety requiremenys
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SR 01 DeiUp- undDownlinkmuss redundant ausgefiihrt werden.

SR 02 Die Stromversorgung von Systemgruppen massdant ausgefihrt werden.

SR 03 Die Datenlibertragung muss Uberwacht werden.

SR 04 Ein Verbindungsabbruch muss erkannt werden.

SR 05 Der Pilot muss das Flugabbruchsystem auskiseren.

SR 06 Ein Flugtestingenieur an der Bodenstation masg-lugabbruchsystem auslésen kénnen.

SR 07 Das Flugabbruchsignal muss Uber redundanmtariimikationswege Ubertragen werden.

SR 08 Das System muss das Flugabbruchsignal safliggt@enerieren, wenn kein Kontakt zym
Fluggerat besteht.

SR 09 Das Flugabbruchsignal muss von redundanteiwdae verarbeitet werden.

SR 10 Die Aktuatoren des Flugabbruchsystems mirssmdant ausgelegt werden.

Tabelle 15 Sicherheitsrelevante Anforderungen

9.8.2 Definition von Fehlertypen

Fur das Systemdesign wurden zwei Fehlertypen witieden:Low LevelFehler undHigh
LevelFehler. Die auftretenden Fehlertypen lassen siokine der zwei Kategorien einteilen
und so hinsichtlich der notwendigen Mal3hahmen wigcan Auftreten klassifizieren.

Low LevelFehler sind Systemfehler, die nicht einen sofertig\bbruch des Fluges erfordern.
Nach einemLow LevelFehler kann der Flug mit einem regularen aulRerpédsigen
Landeanflug beendet werden. Derartige Fehler egla@s, einen Landeanflug durchzufihren,
wenn auch mit eventuellen Einschrankungen, wie zBeispiel ohne Madoglichkeit
durchzustarten, mit verringerten Leistungsreseneeler verringerter Steuerbarkeit des
Fluggerates. Dennoch ist nach einem derartigeneFetdch geniigend Kontrolle tber das
System vorhanden, dass ein Landeanflug einem Nmstond einer Fallschirmbergung
vorzuziehen ist, da das Beschadigungspotenziaiggrist.

High LevelFehler sind Vorkommnisse, die einen sofortigen riish des Fluges zwingend
erfordern. Diese Fehler beeinflussen das Systemrtdelass ein Landeanflug unmdglich ist
und das System moglicherweise unkontrolliert alstiAuch Fehler im Bereich der
Kommunikation zahlen dazu, auch wenn unter Umsténdies Fluggerat absolut stabil,
gegebenenfalls autonom fliegt. Besitzen die Opesatokeine Mdglichkeit mehr, das
Fluggerat zu beeinflussen, muss es aus Sicherhgitsgn gestoppt werden, um
sicherzustellen, dass es innerhalb des dafiir vehgeen Luftraumes und Bodenareals bleibt.

Ziel bei der Entwicklung des Systems war es, mbghele potentielle Fehler in den Bereich
der Low LevelFehler zu bringen, indem die bereits erwadhnten ndafen durchgefihrt
wurden.

9.8.2.1 Top Level Events

Als Top Level Evenbezeichnet man die Spitze des Fehlerbaumes. Imalfail dient ein
Fehlerbaum dazu, die Wahrscheinlichkeit und dieilggdhgen, dass dieses Ereignis eintritt,
aufzuzeigen. Der hier aufgestellte Baum hat zwéfz8p. Zum einen das Ereigni€rasH'
und zum anderen das Ereignis "Fallschirmanforderuagnktioniert das System, bleibt es im
normalen Operationsbereich. Treten Systemfehler saofist ein Flugabbruch und eine
Bergung am Fallschirm nétig, was aber innerhalbSjezifikation des Geréates liegt. Solange
das Gerat am Fallschirm geborgen werden kann,iésiGeéfahrdung von dritten Personen
aulRerhalb des abgegrenzten Luftraumes minimiest \#enn ein Notstopp des Fluggerates
und somit keine Bergung am Schirm mdglich ist, loketedies ein unkontrolliertes Abstiirzen
des Fluggerates.

Im Fehlerbaum treten einige Hauptereignisse aefetie kritische Charakteristik aufweisen
und im Normalfall direkt als Ausloser des globalep Level Eventgelten. Diese Ereignisse
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sind "Fluggeréat unkontrollierbar”, "Pilotenfehleuthd "Autopilotenfehler”. Das global€op
Level Eventst definiert als Crash”.

Im Folgenden werden auch Teilfehlerbdume dargéstdié Ausfalle von Subsystemen
darstellen. Jeder dieser Teilfehlerbaume besitat esgenes, lokalesSTop Level Event
Zusammengesetzt ergeben sie den Gesamtfehlerbaum.

9.8.2.1.1 Das globaleTop Level Event "Crash"

Bei UAV-Anwendungen sind Fehler genauso unerwiinscht weembemannten Luftfahrt.
Allerdings werden durch Fehler zunachst keine Rpsma gefahrdet, sondern die Gefahr
droht gegebenenfalls am Boden befindlichen Persaden Gegenstanden. Daher wird der
Flugbetrieb fur derartige, unbemannte Forschungsgeauf einen abgegrenzten Luftraum
und somit auch auf ein limitiertes Bodenareal besukt. DerWorst Casevare demnach als
unkontrollierter Absturz aul3erhalb dieses Arealsdefinieren. Alle anderen Falle lagen
prinzipiell innerhalb des erlaubten Aktionsspielrees des Gerétes, auch wenn
selbstverstandlich Abstiirze zu den unbedingt zumeatenden Vorkommnissen gehoren.
Dennoch werden nicht zuletzt aufgrund der Nichtgefdng von Personen an Bord
risikoreiche Tests mit unbemannten Forschungsdmlaechgefihrt, die durchaus auch mit
einem Crash enden kdnnen, denn auch die Kenntilizsedas Versagen von zum Beispiel
Stabilisierungsmethoden aus kritischen Fluglaged siertvolle Informationen.

Fur die Analyse wird als global@®p Level Evender unkontrollierte Absturz definiert, da in
diesem Moment keinerlei Moglichkeit besteht, dert @gs Aufschlages zu beeinflussen.
Daher wird nicht unterschieden, ob sich died®gent aul3erhalb oder innerhalb des
Sperrgebietes ergibt.

Die Definition des globalefop Level Eventsutet wie folgt:

Definition: Das Top Level Event "Crash" beschredgn unkontrollierten Absturz des
Fluggerates, ohne das Flugabbruchsystem aktiviereikonnen, das Fluggerat
via Kommunikationseinrichtungen zu beeinflusserm dda Ort des Aufschlages
zu beeinflussen.

Dieses Event umfasst nicht die Bergung am Fallsghivelche durch den Flugtestingenieur,
den Piloten oder das System selbst initiiert werklénnte. Es stellt eine Verkettung von
Systemfehlern dar, die eine Aktivierung des Bergesys unmadglich machen.

9.8.2.1.2 Zustand "Fluggerat unkontrollierbar"

Dieser Zustand ist wie folgt definiert:

Definition: Das Fluggerat ist unkontrollierbar, wa das Flugabbruchsystem versagt hat,
das Fluggerat auBerhalb des normalen Operationsbbes ist oder das
Avioniksystem nicht mehr verfugbar ist.

Dieses Ereignis umfasst Situationen, die bereieewalb der erlaubten Fluggeratezustande
seitens der Flugfeldanforderungen liegen. Alle Adésungen des Flugfeldes sind verletzt
(AFD 01-03), das Gerat fliegt unkontrollierbar urénn weder vom Piloten, den
Flugtestingenieuren der Bodenstation oder per &#ibsvachung gestoppt werden. Da eine
stabile, aber unbeeinflussbare Fluglage vorliegénnte, ist der Ort des Aufschlages
unvorhersehbar und unbeeinflussbar und kann wBerlialb des erlaubten Gebietes liegen.

9.8.2.1.3 Zustand "Pilotenfehler”
Dieser Zustand ist wie folgt definiert:

Definition: Das Ereignis Pilotenfehler fasst alfeehler des Piloten zusammen, die zum
Crash fuhren, ohne die Mdglichkeit, diese vorheszagleichen.
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Pilotenfehler, die unvermeidlich zum Crash fuhm@ngd in diesem Zustand zusammengefasst.
Alle Fehler, die behoben werden kdnnen, sind nickiudiert. Pilotenfehler sind prinzipiell
kritischer, wenn sie in geringen Hohen auftretem,ste unter Umsténden nicht durch das
Bergesystem abgefangen werden kénnen.

9.8.2.1.4 Zustand "Autopilotenfehler"
Dieser Zustand ist wie folgt definiert:

Definition: Der Zustand eines nicht kompensierlmavutopilotenfehlers tritt auf, sobald
durch einen Fehler des Autopilotensystems das [Ei#ggin eine Situation
gebracht wird, aus der es aufgrund der aktuellenggbungsbedingungen nicht
stabilisiert werden kann.

Ahnlich wie bei Pilotenfehlern kann auch ein Fehbs Autopiloten in unglinstigen
Situationen direkt zumCrash fuhren, wenn zum Beispiel keine Reservehthe zur
Fallschirméffnung vorhanden ist.

9.8.2.1.5 Zustand "Flugabbruchsignalanforderung”

Der aufgezeichnete Baum "gipfelt" in einem zweitereignis neben demCrasH'. Dieser
Zustand beschreibt den Fall einer Fallschirméffnurgpbald ein  schwerwiegender
Systemfehler Hligh LevelFehler) vorliegt. Da die Schirm6ffnung jedoch irmeb der fir
diesedUAV spezifizierten Flugabbruchverfahren liegt, wirdhtivon einem unkontrolliertem
Zustand gesprochen.

Dieser Zustand ist wie folgt definiert:

Definition: Der Zustand "Flugabbruchsystemanfongieg” wird eingenommen, sobald der
Zustand des Fluggerates aulRerhalb des normalend@ipesbereiches liegt, das
Flugabbruchsystem jedoch funktionsféahig ist und Flaggerat somit geborgen
werden kann.

Das Flugabbruchsystem wird dann aktiviert, wenme €iarmale Landung oder eine manuelle
Wiederherstellung stabiler Systemzustadnde unmoéggiciDas Fluggerat wird am Fallschirm
geborgen, was abhangig von verschiedenen Faktdénd( Bodenbeschaffenheit) unter
Umstanden zu erheblichen Systemschaden fuhren kKamOrt des Aufschlages sowie die
Lage des Fluggerates zum Zeitpunkt des Aufschlegesen nur bedingt beeinflusst werden.
Eine erfolgreiche Bergung des Fluggerates erforrledtem ausreichende Hohenreserven, um
den Fallschirm vollstandig zu offnen. Wahrend denkfhase am Fallschirm kénnen
aufgrund von Wind oder Eigengeschwindigkeit desggérates horizontale Wegstrecken
zuruckgelegt werden. Bei der Flugplanung sollte gahligend Reserven operiert werden
(Abbildung 201), so dass der Aufschlagpunkt innrides Sperrgebietes liegt. Dennoch
konnen am Boden befindliche Personen (CrewmitgheideGefahr geraten.

9.8.3 Fehlerbaumanalyse

Im Folgenden wird der Fehlerbaum dargestellt. MitfeH dieses Baumes lassen sich
Fehlereinflisse nachverfolgen und kritische Pfaeteldieren. Um die Grol3e der Darstellung
des Baumes zu reduzieren, sind wiederkehrende t8tewkin vereinfachter Form und nur
einmal ausfuhrlich dargestellt. Derartige Kopien nvdBaumteilen sind unabh&ngig
voneinander, das heil3t, wenn das Original einerg&ngswert generiert, ist dieser von den
Kopien unabhangig. Jede Kopie kann ihren eigenenabléngigen Ausgangswert
produzieren. Die Strukturen, welche in vereinfaciierm mehrfach verwendet werden, sind
grau hinterlegt und mit einer Signatur versehentdWdieser Teil des Baumes ein weiteres
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Mal verwendet, so ist das mit einer Box und desgr&chenden Signatur dargestellt. Diese
Boxen stellen zusammengeklappte TeilstrukturerBaesnes dar.

Im unteren Bereich des Baumes befinden sich digeByguppen der Aktuatoren. Im
mittleren Bereich befinden sich die Subsysteme Stesmversorgung, der Kommunikation,
des Hauptcomputers und des Autopiloten. Im oberereiBh sind die Hauptereignisse
dargestellt.

Im Baum werden folgende Abklrzungen verwendet:

ACT Actuators Aktuatoren

CSM Control surface modules Steuerflachen

LA Left ailerons Linke Querruder
FL Flaps Rechte Querruder
RA Right ailerons Landeklappen
ELE Elevators Hohenruder

RUD Rudders Seitenruder

ATP Autopilot Autopilot

ENG Engines Triebwerke

FMS Flight Management and Control System Hauptrechner
COM | Communication (Receivers or Modems) Kommunikation
PWR Power Stromversorgung
FAS Flight abort system Flugabbruchsteuerung

Tabelle 16 Abkirzungen im Fehlerbaum

In der Fehlerbaumgrafik werden verschiedene Artem Wbergdngen verwendet. Der
Ausgangswert eines Uberganges reprasentiert deterfidirenden Effekt eines Fehlers
abhangig von der Natur des Uberganges. Eine "Oderknlpfung liefert einen positiven
Ausgangswert, sobald einer der Eingénge einen ipasitWert liefert. Eine "Und"-
Verknipfung liefert nur dann einen positiven Ausggmert, wenn alle angeschlossenen
Eingange einen positiven Eingangswert aufweiser. \Dérbindungen zeigen auf, wo sich
dieser Ausgang auswirkt und demnach, welche Fofjesye von einem vorangegangenen
Fehler betroffen sind. Wenn sich ein Fehler aufsekiedene Systeme auswirkt, so sind
entsprechend mehrere an den Ausgang eines Ubesyangeschlossen.

In den Kapiteln 9.8.3.1ff werden die unterlagertéghlerbdume der einzelnen Ereignisse
erlautert. Dabei wird vom globaléfop Level Eventies gesamten Baumes ausgegangen und
danach bis auf Subsystem und Komponentenebene efidintg. Dafir werden die
unterlagerten TeilbAume mit deren jeweiligen lokdlep Level Eventdargestellt.
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9.8.3.1 Top Level Event

Das Ereignis "Crash" wirde den Verlust des Fluggerdtes bedeuten, nhdgikeise
kombiniert mit weiteren Schaden an GegenstidndenBaalen oder Verletzungen von
Personen.

Dieses Ereignis tritt dann ein, wenn eines derdhisse "Fluggerat unkontrollierbar”, " nicht
ausgleichbarer Fehler vom Autopiloten” oder " Rildehler" auftritt. Pilotenfehler kbnnen
durch Training und qualifiziertes Personal minirhieverden. Autopilotenfehler kénnen
verschiedene Ursachen haben. Diese werden spdtanddt. Die haufigsten Ursachen flr
derartige Fehler sind Sensorfehler oder falscheu&erneingaben in den Parametern. Der
Autopilot selbst ist aufgrund der vorangegangenests, und da er wahrend des Flugbetriebs
nicht verandert wird, als weniger haufige Fehleaah®e zu sehen. Treten wie auch immer
geartete Autopilotenfehler in geringen Hohen aaofdass dem Piloten nicht genligend Zeit
und Raum zur Verfugung steht, diesen auszugleickeriihren diese Fehler zum Absturz.
Die dritte Moglichkeit ist, dass der Zustand deggglerates unkontrollierbar ist, was in den
folgenden Abschnitten néher erlautert wird.

L Uncontrollable crash J

A

|
J L Non—recoverableautopjlotfaiJureJ L

‘ L/

L Uncontrollable state e e

Human (pilot) failures J

Abbildung 79 Fehlerbaum mit Top Level EventUncontrollable crash"

Um diesen Zustand "Fluggerat unkontrollierbar” eeehen, muss der Hauptrechner und die
LCU ausgefallen sein, oder das Fluggerat muss auBedesl normalen Operationsmodus’
sein und das Fallschirmsystem ist gleichzeitig klefBer Zustand umfasst Situationen, in
denen durch Fehler in Subsystemen bereits dercRahs aktiviert werden misste, das aber
nicht moglich ist. Es mussen jeweils zwei Systenefietvorliegen, damit das Ereignis
"unkontrollierbarer Zustand" eintritt.

Solange das Flugabbruchsystem arbeitet, bestehtdgdichkeit, am Fallschirm innerhalb
des Sperrgebietes zu landen, was einem kontrelidgrflugabbruchmanéver entspricht.

{ Uncontrollable state ‘
A
No parachute e LCU failure FMICS failure
deployment operation

Abbildung 80 Fehlerbaum mit lokalemTop Level EventUncontrollable state"

Der Fall eines Fehlers in Subsystemen wird zusargefasst im ZustanOut of normal
operation mode"Diese Fehler kbnnen alle Arten von Fehlfunktiosem: ein blockierender
Aktuator,  Verbindungsprobleme im Kabelbaum, Triekkgprobleme, oder
Elektronikausfalle. Dieser Zustand lasst sich (lmbe Statusinformationen an der
Bodenstation detektieren. Der Pilot ist in der Lamé# derartige Fehler zu reagieren, indem er
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den Fehler kompensiert, eine aul3erplanmalige Laneinteitet oder - falls dies nicht gelingt
- einen kontrollierten Flugabbruch einleitet. Die&istand wird unter einer der folgenden
Bedingungen eingenommelnCU failure, no connection to aircraft, FMCS faikirno engine
control, loss of one steering functionality, nootenic control, no actuator control, CAN
Bus failure In der folgenden Abbildung ist der entsprechemum dargestellt. Die
Zustande, die in diesem Baum zu@ut of normal operation modeftihren, werden in den
folgenden Kapiteln erlautert.

L Out of normal operation
F 3
LCU failure No actuator control
No connection to .
X T — 1 Noelectronic control
aircraft Lid
n
. b Loss of one steerin,
FMCS failure function &
CAN Bus failure } No engine control

Abbildung 81 Fehlerbaum mit lokalemTop Level EventOut of normal operation”

9.8.3.2 Kommunikation

Der DatenUp- und Downlink von der Bodenstation zum fliegenden Gerat ist rddon
aufgebaut. Es werden verschiedene Frequenzen urndrscimedliche Sender- und
Empféangersysteme verwendet. Am Boden sind zweioRersin der Lage, mit dem Fluggerat
zu kommunizieren. Einerseits verflgt der Pilot Uther RC-Steuerung, andererseits kann der
Operator an der Bodenstation Kommandos zum Fluggendden. Der Pilotebplink ist
redundant aufgebaut, da die Pilotensteuereingaben divei HF-Module und entsprechend
zwei Antennen verschickt werden und an Bord lbesi Bampfangssysteme mit jeweils zwei
HF-Modulen (vier Antennen) empfangen werden. Dadwmibt sich ein Raurbiversity.

Fur einen kompletten Kommunikationsausfall mit \stlder Mdglichkeit zur Auslésung des
Fallschirmsystems vom Boden aus, mussten drei Kamkationswege ausfallen (RC1, RC2
und Telemetrie). Sollte dieser Fall eintreten, is$ Fluggerat selbstandig nach Ablauf eines
Timersden Fallschirm aus. Mit der Systemstruktur, didlbildung 51 in Kapitel 6.4 gezeigt
ist, kbnnen folgende Anforderungen erfiillt werden.

SR 01 DeiUp- undDownlinkmuss redundant ausgefiihrt werden.

--> Zwei unabhéangige, redundant arbeitende Serdmpfangersysteme

SR 03 Die Datenlibertragung muss Uiberwacht werden.

--> LCU Uberwacht den DatenverkehCU-Status ist auf deBCSdargestellt.

SR 04 Ein Verbindungsabbruch muss erkannt werden.

--> LCU undFMCSreagieren auf Verbindungsabbriiche.

SR 05 Der Pilot muss das Flugabbruchsystem auskiseren.

--> Auslésemdglichkeit Gber RC-Transmitter,

SR 06 Ein Flugtestingenieur an der Bodenstation masg-lugabbruchsystem auslésen kénnen.

--> Uber den Kommunikationswe@CSFluggerat kann das Flugabbruchsignal gesendet
werden.

SR 07 Das Flugabbruchsignal muss Uber redundantariimikationswege Ubertragen werden.

--> RC beziehungsweise Telemetrie

SR 08 Das System muss das Flugabbruchsignal safligt@enerieren, wenn kein Kontakt zym
Fluggerat besteht.

--> LCU undFMCSI6sen nach definierten Zeitintervallen nach Vedoimgsabbriichen aus.

Tabelle 17 Losungsansatze fur sicherheitsrelevanfenforderungen
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Zu Ausfallen der Ubertragung kommt es, wenn diteitigten Komponenten versagen, oder
zum Beispiel die Funktion durch auRRere Einflusssdyéwird. Eine Sende-/ Empfangseinheit
fallt unter folgenden Bedingungen aus:

[ RC or modem failure J

h

[

5

Bad software Sender receiver GCU/Slave A
Antenna error No power supply . failure failure

Abbildung 82 Fehlerbaum 11 mit lokalemTop Level EventRC or modem failure"

Der Antennenfehler kann aufgrund der unterschaldi Ursachen nochmals aufgeschlisselt
dargestellt werden, da insbesondere Einflisse duteh Bediener als Hauptursachen
anzusehen sind.

L Antenna failure ‘
g;?
Antenna not : i No antenna
L correctly installed ‘ L No power supply ‘ L e ‘ t . ‘ t connection ‘

Abbildung 83 Fehlerbaum 10 mit lokalemTop Level EventAntenna failure”

Antennensysteme reagieren sehr empfindlich aufrauBedingungen. Schon die Installation
eines weiteren Gerates an Bord kann die elektroetegphen Felder so verandern, dass die
Reichweite von Funksystemen in bestimmte Richturggerk eingeschrénkt wird. In dem Fall
spricht man von Abschattungs- und RauscheffekianEdlle von Sendeleistungsverstarkern
ist eine Gefahr in deren Stromversorgung zu sehRé@lit. diese aus, so ist das Signal komplett
verloren. Eine weitere Gefahr stellt die Antenndigteerlegung und deren Steckverbinder
dar. Antennen werden haufig zu Transportzweckenotiert, was eine standige Belastung
fur Steckverbinder und Kabelfihrungen darstellttztlieh kénnen Stérungen auf den
verwendeten Frequenzen auftreten, die durch Fresteteg verursacht werden.

Im Antennensystem lassen sich durch Checklisteigesifehlerquellen nahezu ausschliel3en.
Insbesondere Anderungen am System - auch gerimgfigsollten durch einen griindlichen
Reichweitentest hinsichtlich der Auswirkung auf ksysteme tberprft werden. Aufbau und
Preflight-Checklisten  verringern  die  Gefahr von Installatiehgern  oder
Handhabungsfehlern. Als kritischste Fehlerquelleidtl die Stérung durch Fremdsysteme
erhalten.

Aus dem Fehlerbaum 14 geht hervor, dass erst duteh Verlust aller drei
Kommunikationseinrichtungen ein kompletter Verbingsabbruch zum Fluggerét besteht. Es
missen zwei RC-Verbindungen ausfallen, um den Adsta erhalten, dass der Pilot keine
Steuereingaben mehr tatigen kann. Dieser Zustanss micht zwangslaufig als kritisch
anzusehen sein, da im Falle einer autonomen Flugsteg mit sehr ausgedehnter
Wegpunktprogrammierung durchaus die Grenzen desSy®¥tems ausgenutzt werden
konnten.
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L No connection to aircraft ‘

=

‘ No RC link ‘ ‘ No data link ‘

3 f 3

|
L Modem failure J

L RC1 failure ‘ t RC2 failure ‘

Abbildung 84 Fehlerbaum 14 mit lokalemTop Level EventNo connection to aircraft”

9.8.3.3 Flight Management and Control System

Das Hauptrechnersystem stellt teilweise eiBamgle Point of Failurgir Low LevelFehler
dar. Bei Fehlern innerhalb des Hauptrechners siliel antergeordneten Subsysteme
inoperabel. Uber eineMvatchdogkénnen einige Fehler im Hauptsystem erkannt ursl da
System Uber einen Hardwarereset neu gestartet wexdeh einem derartigen Reset werden
nur die Hauptfunktionen des Flugrechners aktivieit)che Kommunikation$-hreadsund
Threads zur manuellen Steuerung enthalten. Auch die Flogaihsteuerung ist danach
verfugbar. Alle anderen Softwareteile wie Autopilader Nutzlaststeuerungen sind
deaktiviert, da jedes Softwaremodul einen potdetidlerursacher des Ausfalls darstellt. Der
Pilot hat nach dem nur wenige Zehntel Sekundenrddea Hardwarereset die Moglichkeit,
das Fluggerat manuell zu steuern und eine au3englRige Landung vorzunehmen. In
diesem Modus ist das Fluggerat voll steuerbar. Esd@n jedoch alle Zusatzsysteme wie
Nutzlaststeuerung oder Autopilot unterdriickt und die flugrelevantenThreadsaktiviert.
Die Aktivierung des Flugabbruchsystems ist wahreineés Resetvorgangs immer mdglich, da
die redundanteCU diese Funktion kontinuierlich zur Verfiigung stellt

Fallt das Hauptrechnersystem komplett aus, ohng esmsonmWatchdogregistriert wird und
nicht erfolgreich neu gestartet werden kann, soibbledem Piloten und den
Bodenstationsoperatoren nur die Mdoglichkeit, delfsElairm zu aktivieren.

Bezuglich der sicherheitsrelevanten Anforderungénnien Uber das Hauptrechnersystem
folgende Kriterien erfullt werden:
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SR 01 DeiUp- undDownlinkmuss redundant ausgefiihrt werden.
--> siehe oben
SR 03 Die Datenlibertragung muss Uberwacht werden.
--> siehe oben
SR 04 Ein Verbindungsabbruch muss erkannt werden.
--> siehe oben
SR 05 Der Pilot muss das Flugabbruchsystem auskiseren.
--> siehe oben
SR 06 Ein Flugtestingenieur an der Bodenstation masg-lugabbruchsystem auslésen kénnen.
--> siehe oben
SR 07 Das Flugabbruchsignal muss Uber redundanteriimikationswege Ubertragen werden.
--> siehe oben
SR 08 Das System muss das Flugabbruchsignal téludits generieren, wenn kein Kontakt ziim
Fluggerat besteht.
--> siehe oben
SR 09 Das Flugabbruchsignal muss von redundanteiwdae verarbeitet werden.
--> LCU undFMCSarbeiten parallel (siehe Kapitel 6.4)
SR 10 Die Aktuatoren des Flugabbruchsystems mirssmdant ausgelegt werden.
Der Fallschirm kann Uber redundante Aktuatorenbhéagig voneinander ausgelést werden.
Die Aktuatoren werden redundant mit Strom versargt werden redundant angesteuert.

Tabelle 18 Weitere Lésungsansatze sicherheitsrelevar Anforderungen

Das FMCSSystem ist in Kapitel 6.2.2 dargestellt. Aus desst8mstruktur geht hervor,
inwieweit sich die Fehler inkFMCSSystem auswirken. Die Mdglichkeiten fur Fehler und
deren Auswirkungen sind vielfaltig. Betrachtet ndia diversen Fehlertypen, so stellt man
fest, dass trotz deren groRRer Vielfalt die Wirkumgeehr ahnlich sind. Bei einefMCS
Fehler kann man von einem Zustand ausgehen, inrddsriluggerét unsteuerbar wird. Das ist
unabhéngig davon, ob zum Beispiel ddfMCS eingangsseitig (Einlesen von
Pilotenkommandos), verarbeitungsseitig oder ausgmigg (Aktuatorensignale) fehlerhaft
arbeitet. Es wird fur diese vereinfachte Fehlerbaumlyse daher nicht in verschiedene
FMCSFehlertypen untergliedert.

L FMCS failure ‘
3
??
‘ |
- . Bad software Receiver failure
L No power supply ‘ L Link errors ‘ L CAN Bus failure ‘ L status ‘ L misinterpretation

Abbildung 85 Fehlerbaum 16 mit lokalemTop Level EventFMCS failure"”

9.8.3.4 Link Control Unit

Die Link Control Unitist der redundante Teil zum Hauptrechner undtsegtie parallele
Verarbeitung des Flugabbruchsignals dar. DalLam Control Unitden Datenlink auf allen
Kommunikationseinrichtungen mitliest, kann sie areventuellem Ausfall des Hauptrechners
noch Signale des Piloten oder der Bodenstation emtiem DielLCU |6st auch nach einer
vordefinierten Zeit des totalen Verbindungsausfalite Flugabbruchsteuerung selbstandig
aus.
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L LCU failure ‘

K

Fehlerbaum 12 Fehlerbaum 02
PWR_LCU CSM_LCU

Abbildung 86 Fehlerbaum mit lokalemTop Level EventLCU failure"

Ein Ausfall der LCU findet statt, wenn entweder die Stromversorgungsel Systems
zusammenbricht oder die Hardware H&U ausfallt.

Der LCU-Fehler tritt ein, wenn einer der Baume (FTA12_PWRU) oder (FTAO2CSM
LCU) einen entsprechenden Ausgangswert produzierhziprell besteht fir dieLCU
dieselbe Ausfallwahrscheinlichkeit wie fir die arete Systeme. Die Funktionen de€CU
sind im FMCS ebenso vorhanden. Da beide Systeme parallel arheist die Funktion
verfliigbar, unabhangig davon, ob di€U-Fehler vorliegt oder nicht. Wenn der Fehler
erkannt wird, so wird er auf der Bodenstation sligreat. Es wird unter anderem gepruft, ob
die LCU erwartungsgemal kommuniziert. AuRerdem wird drer®tersorgung tberwacht.
Tritt ein LCU-Fehler auf und wird dieser erkannt, so landetRiat aul3erplanmallig, da ab
dem Zeitpunkt keine Redundanz im Flugabbruchsysfegeben ist. Liegt ein Fehler vor, der
nicht Uber dasMonitoring-System erkannt wurde, so fallt dieser bei der st&ch
Startvorbereitung auf, bei der Uber Checklistere dlunktionen geprift werden, unter
anderem alle Wege das Flugabbruchsystem zu aldivier

9.8.3.5 Control Surface ModulegWCU, TCU, GCU, LCU, Slave A)

Die CSMshaben einen grof3en Einfluss auf die SteuerbavkeitStrukturmodulen im Falle
deren Versagens. Da jedes Strukturmodul aktuellemier CSM ausgestattet ist, wirde im
Falle eines Ausfalls das jeweilige Strukturmoduhtimehr operabel sein. Abhéngig davon,
welcheCSMbetroffen ist, zeigen sich unterschiedliche Effekt

Fallt eineWCU aus, so ist ein Flugel nicht mehr steuerbar. Ediliseinen qualifizierten
Piloten mdglich, ein Flugzeug auch dann zu landeenn die Aktuatoren einseitig
ausgefallen sind. Erschwert wird eine Landung damenn die Landeklappen unginstig
gesetzt sind. Der Pilot muss in jedem Fall genugéed haben, das Fluggerat wieder
auszutrimmen und gegebenenfalls die noch operierede symmetrisch zu trimmen.

Ein TCU-Fehler ist dagegen schwieriger auszugleichen. Oflh&henruder- und
Seitenrudersteuerung ist eine Landung nahezu awdgesen und der Pilot misste das
Bergesystem aktivieren.

Ein Teil der Pilotensignale wird Gber di@CU und ein weiterer Teil Uber deBlave A
eingelesen. Dadurch fallen bei Defekten in die€SMsnicht nur zum Fliegen weniger
wichtige Zusatzfunktionen aus, sondern es fehk &rihe von Steuersignalen, wodurch eine
Schirmlandung in diesen Fallen ebenso wahrschhirgic
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t CSM failure ‘

Y

fd R

| \FI{ |

No power supply No power on Bad software
logic part actuator interface status

‘ L Power overload ‘ LHardware defect ‘

Abbildung 87 Fehlerbaum 02Top Level EventCSM failure™

Die Mdglichkeiten, die zu einenCSMFehler fuhren kénnen, sind in Abbildung 87
dargestellt. Neben Fehlern der Software oder Harehk@nnenCSMFehler durch Probleme

in den Stromversorgungskreisen der Logik- und Alkineersorgung auftreten. Letztlich kann
die CSMauch durch Uberlast oder einen Hardwaredefekt leksghwerden.

9.8.3.6 Aktuatoren

Das Prinzip der Aktuatoren ist in 6.2.4 und in 8rfautert. Durch die Installation kbénnen
sogenannteé-orce Fights bei Defekt eines Aktuators ausgeschlossen wer@&tuatoren
fallen aus, wenn eins der folgenden Ereignisseitirivnterbrechung der Stromversorgung,
Unterbrechung des Signals, Hardware-/ GetriebefeBlektronik-/ Motorfehler.

L Actuator failure ‘

3

L No power supply ‘ L No signal ‘ L Gear/ mechanic failure

Motor/ electronic
failure

Abbildung 88 Fehlerbaum 01 mit lokalemTop Level EventActuator failure”

Durch das Aktuatorenkonzept konnte erreicht werdiexss der Ausfall eines Aktuators nur
einen Teil einer Steuerfunktion beeintrachtig. Drdtmmmt eine Funktion erst dann komplett
zum Erliegen, wenn alle zugehdrigen Aktuatoren efssgn sind. Diese Betrachtung ist
jedoch theoretischer Natur, da zumindest eine Begintigung vorliegt, die mit der Anzahl
der ausgefallenen Aktuatoren steigt. Im obigen iméaehten Fehlerbaum werden nur
Totalausfélle von Subsystemen dargestellt, weshallveise Beeintrachtigungen nicht
aufgelost werden. Das Ereignis des Verlustes e8teuverfunktion tritt abh&ngig von der
Charakteristik der Aktuatorfehler und deren Anzahter Umstéanden schon ein, bevor alle
Aktuatoren der Funktion Fehler aufweisen. Der Bagigt, dass das Aufrtreten einkesw
LevelFehlers im Bereich der Aktuatoren nicht direktegirfatalen Systemzustand bewirkt.
Seitens dieser theoretischen Betrachtung kénnegeride Fehlerbdaume fur die einzelnen
Steuerfunktionen aufgestellt werden.

Verlust der Rollwinkelsteuerung

Die Rollwinkelsteuerung erfolgt Uber vier Aktuatore jeweils zwei pro Seite. Die

Aktuatoren einer Seite betreiben jeweils eine ufablge Steuerflache. Fur einen
vollstandigen Verlust der Rollwinkelsteuerung mugsnnach sowohl die rechte Seite als
auch die linke Seite der Querrudersteuerung vensage

157



[ Total loss of roll control J

I

Loss of left side Loss of right side
aileron control aileron control

Abbildung 89 Fehlerbaum mit lokalemTop Level EventTotal loss of roll control”

Die jeweiligen Fehlerfalle des einseitigen Querrielders, konnen durch Ausfalle der
Aktuatoren oder deren Steuerungseinheit auftreten.

L One side aileron failure ‘
L
D
‘ \L/
L CSM failure ‘ ‘ ’®‘ ‘
L Actuator failure CS8 ‘ L Actuator failure CS7 ‘

Abbildung 90 Fehlerbaum 03 mit lokalemTop Level EventOne side aileron failure"

Aus der Analyse geht hervor, dass unter der Annaldiaxes die Reststeuerbarkeit bei Ausfall
eines Aktuators oder einer kompletten Seite derr@dersteuerung grofd genug ist, um das
Fluggerat noch kontrollieren zu kdénnen, und dass Alaftreten eines Aktuatorfehlers oder
Steuerungsmodulfehlers nicht zum Absturz oder eMetbergung am Fallschirm fuhren
muss, sondern die Chancen, das Fluggerat manukelhdan, deutlich erhéht sind.

Verlust der Landeklappensteuerung

Die Landeklappenfunktion ist auf zwolf Aktuatoreerteilt, die von zwelCSMsgesteuert
werden. Ein Ausfall eines Aktuators fuhrt zum Fehhalten eines Landeklappensegmentes.
Aufgrund der GroRe der Landeklappen muss die Felges Fehlers je nach Fehlertyp
betrachtet werden. Der Ausfall von ein bis zweiustbren im Bereich der Landeklappen ist
mit den verbleibenden Aktuatoren zu kompensierealbss der Worst Case- eine
Blockadesituation bei Vollausschlag - lasst sich Iiife der Querruder und gegebenenfalls
durch Nachjustierung der verbleibenden Landeklagfftenerflaichen kompensieren.
Wesentlich kritischer wird es, wenn einseitig meéreandeklappen oder d@SMausfallen.

In dem Fall ist einseitig die Landeklappe nicht mstieuerbar, was zu Asymmetrien fihrt. Es
ist sehr wahrscheinlich, dass in diesem Fall GbsrBergesystem gelandet werden muss. Eine
geringe Chance besteht, wenn es dem Piloten gelinigtder verbleibenden Seite einen
symmetrischen Landeklappenausschlag herzustelemjtveine Landung moglich ware.

L Total loss of high lift contraol ‘

L Left side flap failure ‘ L Right side flap failure ‘

Abbildung 91 Fehlerbaum mit lokalemTop Level EventTotal loss of high lift control"
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L One side flap failure ‘

D
\L/
CSM > <
failure
Actuator Actuator Actuator Actuator Actuator Actuator
failure C56 failure CS5 failure C54 failure CS3 failure C52 failure C51

Abbildung 92 Fehlerbaum 04 mit lokalemTop Level EventOne side flap failure"

Verlust der Nickwinkelsteuerung

Die Steuerflachen des Hohenruders sind vierfachliegbgt. Auf jeder Seite des
Hohenleitwerkes befinden sich zwei Aktuatoren. Basfall eines Hohenruders besteht eine
reduzierte Steuerbarkeit um die Querachse. Wie \Adtuatoren des Hohenruders ausfallen
konnen, um noch eine Notlandungsmoglichkeit demgBeg am Schirm vorzuziehen, kann
nur durch eine gezielte Rechnung oder einen Flesgedr erprobt werden. Je nach
Fehlverhalten der ausgefallenen Aktuatoren wircsa@i&renze unterschiedlich umzusetzen
sein. Da im Praxisfall jedoch zwischen der Detektiond der Einleitung notwendiger
Gegenmalinahmen nur sehr wenig Zeit zur Verflguelgt,sist es wahrscheinlich, dass der
Pilot bei ausreichender Sicherheitshohe die Rdsiwg des HOhenruders abschéatzen wird
und sich dann zwischen Bergung oder Landeversuctsclezidet. Die redundante
Ansteuerung Uber vier Aktuatoren und die Aufgliechey in Einzelflachen bewirkt, dass ein
Ausfall eines Servos nicht direkt zur Fallschirndeng oder zum Absturz fihrt.

Das Heck wird im aktuellen Systemdesign Uber eineeéne CSM gesteuert, die bei Ausfall
einen starken Einfluss hat. In diesem Falle bedtelmte Moglichkeit, um die Querachse zu
steuern. Eine einfache Abhilfe wirde hier die Ihat®n einer zweitenT CU schaffen. Die
redundanten Funktionen im Heck wirden dann aukzdiei TCUs verteilt werden, wodurch
ein Ausfall nur zu einer Halbierung der verfugbar®virksamkeiten flihren wirde.
Fehlerfalle, bei denen die Steuerflachen in Endadagsposition verharren, wéren auch mit
dieser Losung nicht zu kompensieren. Dazu musse&nCUs implementiert werden.

L Total loss of pitch control ‘

&

fdR)

L/
CSM failure ,@_

[ |
Actuator failure
EleviL

Actuator failure
Elev2L

Actuator failure
EleviR

Actuator failure
Elev2R

Abbildung 93 Fehlerbaum 06 mit lokalemTop Level EventTotal loss of pitch control"

Verlust der Gierwinkelsteuerung

Die Steuerflachen des Ruders sind je nach Leitvgoks drei (T-Tail) oder vier U-Tail)
Einzelsegmente untergliedert. Der Ausfall einesrodber Aktuatoren fuhrt nicht zu
kritischen Systemzustanden. In Simulationen komygeeigt werden, dass selbst bei einem
Worst CaseSzenario mit voll ausgeschlagenen Rudern mit Hife Rollwinkelsteuerung ein
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stabiler Schiebeflugzustand erzeugt werden kanme Eandung sollte in dem Fall weniger
Schadenspotenzial haben als die Bergung am Faliscind ist dieser demnach vorzuziehen.

Wie auch bei der Nickwinkelsteuerung besteht didtg Gefahr bei Ausfall d8ICU, die das
gesamte Heck stilllegt. Eine Bergung am Schirnda&tn nahezu unumganglich.

L Total loss of yaw control ‘

R

D

\L/
®

[ |
Actuator failure Actuator failure
RudiL Rud1R

Actuator failure
Rud2L

Actuator failure
Rud2R

Abbildung 94 Fehlerbaum 07 mit lokalemTop Level EventTotal loss of yaw control”

Schlussfolgerungen fiir das Aktuatorensystem

Die Analyse zeigt, dass es eine Redundanz auf Akierlevel fur jede Steuerfunktion gibt.
Alle Steuerflachen (Ruder, Hohenruder, Querrudeandeklappen) sind in Subsegmente
untergliedert. Ein Fehler in einem Aktuator beeisfit nur das dazugehérige Segment und
somit immer nur einen Teil der entsprechenden $fignicion. Der Baum zeigt, dass erst bei
Ausfall aller Aktuatoren einer Steuerfunktion digsprechende Achse unkontrollierbar wird.
Es ist zu beachten, dass diese Betrachtung nuretigaher Natur ist, da bei Ausfall mehrerer
Aktuatoren einer Funktion bereits eine Reduzierdag Wirksamkeit vorliegt. Der Grad an
der akzeptablen Anzahl von Aktuatorenausfallen h&mmyp der Steuerfunktion und vom
Fehlertyp ab und lasst sich mit dieser vereinfactMethode nicht bestimmen. Das System ist
daflr ausgelegt, einen Fehler im Bereich Aktuatomen kompensieren. Das Konzept
verhindert die Ausbreitung des Fehlers auf andeysteghe (zum Beispiel durch den
sogenannterfForce Figh) und hat ein Potenzial, auch mehrere Fehler kosipen zu
konnen. Das Ergebnis lasst sich aber mit diesehdiet nicht quantifizieren. Im Falle eines
normalen Aktuatorausfalls wird dieser erkannt, emferplanmallige Landung eingeleitet
und der defekte Aktuator ersetzt.

Eine Verbesserung der Auswirkungen vV@BMAusféllen kann erreicht werden, wenn die
Malinahmen aus 9.8.4.1 umgesetzt werden.

9.8.3.7 Stromversorgungssystem

Die Stromversorgung des Fluggerates ist in funfpgtstutomkreise aufgeteilt, die jeweils mit
vier unabhangigen Batteriepacks betrieben werdea.3xomquelle besteht somit aus 20
zusammengeschalteten Batteriepacks. Die Architettes Stromversorgungssystems ist in
Abbildung 40 dargestellt. Dieser Aufbau ermdglidie Kompensation von Fehlern in den
Batterien an sich. Batterien stellen in vielen Eysn ein hohes Potenzial fur
Fehleranfalligkeit dar. Sie unterliegen einem Altagsprozess, der zum einen durch die
Haufigkeit der Lade- und Entladezyklen, zum andedemch deren absolutes Alter und
letztlich von der Qualitat der Lagerung abhangie Ataktoren wirken auf den Status eines
Batteriepacks, der dadurch nur schwer zu evaluieggerEs sei denn, das Verhalten einer
Batterie bezuglich dieser drei Faktoren ist exatamnt und die Lebensdauer der Batterie
wird lickenlos dokumentiert, um auf den Alterunggand Ruckschlisse ziehen zu kdnnen.

Da nicht davon auszugehen ist, dass der Battetazlignit hinreichend Sicherheit bestimmt
werden kann, muss durch redundantes Einsetzen atteri®@n die Systemsicherheit erhéht
werden, damit eventuelle Fehler kompensiert wetdgmen. Die Zusammenschaltung wird
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Uber dasPower Supply Boardvorgenommen, in dem die Packs Uber Schotky-Dioden
verschaltet werden. Spannungsabfélle innerhalbselfecks fihren zu einer gleichzeitigen
Trennung des Packs vom System. Die Akkupacks sindiraensioniert, dass jeder einzelne
von ihnen die Kapazitat fur einen gesamten FlugtieDadurch kbnnen bei den verwendeten
vier Batteriepacks pro Stromkreis drei komplettfallsn, ohne dass dadurch das System in
seiner Funktion beeinflusst wird. Die Strome, dis gedem einzelnen Pack flieRen, werden
gemessen und an die Bodenstation gesendet, woeinchAkkufehler von der Bodencrew
erkannt werden kann. Sind die Stréme nicht innérleaies Tolleranzbandes identisch, wird
von einem Batteriefehler ausgegangen.

No power supply for connected
subsystem

4

. Power supply board
[ Power supply failure ] [ failure

Abbildung 95 Fehlerbaum 12 mit lokalemTop Level EventNo power supply for connected subsystem"”

Ein Stromkreis fallt aus, wenn wahlweise die Straeite oder das?ower Supply Board
ausfallt. DasPower Supply Boardstellt damit einenSingle Point of Failurefiur die
nachfolgend angeschlossenen Systeme dar. Um di&k® B gering wie moglich zu halten,
wurde bei der Entwicklung deBoard besonders auf ausreichende Dimensionierung der
Bauteile geachtet sowie diEoardsharten Tests unterzogen, die im Anhang A darfieste
sind.

[ Power supply failure ]

{ Battl failure ] [ Batt2 failure J [ Batt3 failure ] [ Batt4 failure ]

Abbildung 96 Fehlerbaum mit lokalemTop Level EventPower supply failure"

Eine Stromversorgungsunterbrechung kommt zustameien bei allen verbundenen Batterien
ein Fehler vorliegt, sei es ein Batteriefehler odar Fehler in den Steckverbindern oder
Leitungen. Da die Batterien vierfach vorhanden sistidie Auswirkung eines Fehlers von
Einzelpacks reduziert.

[ Battery failure ]

F 3

[ Single cell failure ] [ Not charged ] [ Overloaded } [ Connection failure J

Abbildung 97 Fehlerbaum 05 mit lokalemTop Level EventBattery failure"
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Ein Fehler innerhalb eines Batteriepacks kann ddedlenversagen, menschliches Versagen
wie Uberladung, Installation eines nicht gelademddus oder durch Verbindungsfehler

auftreten. Verpolung ist durch mechanisch eindeuytassende Steckverbinder nahezu
ausgeschlossen. Verbindungsfehler treten auf, whenSteckverbinder sich I6ésen, durch
Kabelbruch oder Ahnliches. Die Wahrscheinlichkelgss Steckverbinder sich losen, ist
dadurch reduziert, dass alle Steckverbinder im dgdu@t mechanische Sicherungen
aufweisen.

[ Power supply board failure }

D
U

[ Connection failure ] [ Overloaded ] [ Board electronic failure }

Abbildung 98 Fehlerbaum mit lokalemTop Level EventPower supply board failure"

Das Power Supply Boardkann durch Uberlast, Verbindungsfehler oder Vezsagler
Elektronik an sich ausfallen. D&woard wird in jedem Hauptstromkreis verwendet und stellt
in jedem Stromkreis in seiner aktuellen Nutzung&imgle Point of Failurelar. Um dennoch
Fehlerwahrscheinlichkeiten zu minimieren, wurdernr neenige und (berdimensionierte
Bauteile verwendet. Die Schaltung fir die jewedig€in- und Ausgange besteht aus sich
wiederholenden, parallelen, identischen SchaltereisSomit besteht eine gewisse Chance,
dass bei einem Fehler eines Bauteils die andensn ufid Ausgange nicht betroffen sind.
Darin ist jedoch keine echte Redundanz zu sehendidae Mdoglichkeit stark vom
Fehlverhalten eines defekten Bauteils abhangt.

subsystem

F

\ ® \

L No power for connected J

. . . . P |
Batt1 failure Batt2 failure Batt3 failure Batt4 failure ower su_pp ¥
board failure
_ F * S, S I S ¥
| FTAOS_Batt | | FTAOS_Batt | | FTAOS_Batt |

¥

Board electronic
failure

|
L Overloaded ‘ L

Single cell Not Connection Connection
i Overloaded . .
failure charged L failure failure

FTAO5_Batt

Abbildung 99 Fehlerbaum 12 mit lokalemTop Level EventNo power for connected subsystem"

Abbildung 99 zeigt den Fehlerbaum 12 vollstéandigriD sind die weiter oben beschriebenen
Sub-Baume enthalten. Dieser Fehlerbaum ist fiur ijewalle Hauptstromkreise gultig
(Triebwerk, Elektronik, Servo | und ILCU).
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Schlussfolgerungen fiir das Stromversorgungssystem

Das grolite Gefahrenpotenzial wird in den Battedkpaan sich gesehen, weshalb im
Systemdesign eine mehrfache Redundanz vorlieger dkt finf Hauptstromkreise wird von
vier unabhangigen Batteriepacks versorgt. Die Strdmahme aus jedem Pack wird
gemessen und auf deMonitoring-System der Bodenstation angezeigt. Treten zu grol3e
Unterschiede in den normalerweise gleichmaRig tetkas Batteriepacks auf, so wird eine
Meldung auf der Bodenstation generiert. Damit habdienOperatoren die Moglichkeit, auf
diesen Fehler zu reagieren. DRRgwer Supply Boardtellt einenSingle Point of Failurdn
einem Stromkreis dar, weshalb die Tests unter lokssnharten Bedingungen ausgefihrt
wurden. Bei der Entwicklung deBoards wurden hohe Reserven bericksichtigt, um
auszuschlieBen, dass ein hoher Lastfall bereite &ntische Belastung fir daBoard
darstellt. In den Tests wurden hinsichtlich dertdend der Strombelastungen mindestens
zweieinhalbfache Sicherheitsfaktoren gepruft.

Damit das Stromversorgungssystem urséchlich furereinunkontrollierten Absturz
verantwortlich ist, missen mindesten zwei Strongaekomplett ausfallenLCU und
Elektronik oderLCU und Aktuatorversorgung). Dies wirde dazu fuhremssdweder der
Hauptrechner noch das redundaBsekupSystem [CU) die Fallschirméffnung veranlassen
kann.

Durch die Aufteilung der Verbraucher in unabhéang8isomkreise und die Versorgung der
Stromkreise durch redundante Batteriepacks kanrAbgreten eines Fehlers das Fluggerat
notgestoppt werden. Batteriefehler werden erkamot eine auf3erplanméRige Landung mit
anschlieBendem Systemcheck eingeleitet.

9.8.3.8 Triebwerkssystem

Das Fluggerat wird Uber zwei Triebwerke vom TypcdetP200 angetrieben. Die
Triebwerksinstallation wurde so vorgenommen, dass Triebwerke eine redundante
Steuerung besitzen. Dazu wurde fur jedes Triebvesnke eigene KontrolleinheitEqgine
Control Unit - ECY integriert. Ein Triebwerksfehler hat einen hohEmfluss auf den
verfligbaren Schub. Fallt eines der Triebwerke aasist der verfligbare Aktionsspielraum
hinsichtlich der Flugdynamik sehr stark eingegreheSimulationen konnte ermittelt werden,
dass mit der Halfte des verfiigbaren Schubs die Hidwh gehalten werden kann und
Landeanflige mdoglich sind. Mit guten Pilotenfahig&e sind auch Steigflige moglich.
Durch die Art der Installation der Triebwerke ishe Ausbreitung von Fehlern eines
Triebwerkes auf das andere unterbunden (Kapitél 6.3
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[ No thrust control ]

3

<> TCU failure

No thrust control No thrust control
left right

F 3 7 3

Engine left ECU left Engine right ECU right
failure failure failure failure
i i i i

[ FTAO9_Eng ] [ FTAOS_ECU ] [ FTAO9_ENG ] [ FTAO0S_ECU ]

Abbildung 100 Fehlerbaum 13 mit lokalemTop Level EventNo thrust control"

Ein Triebwerksausfall muss nicht zwingend zu eideslosung des Bergesystems fihren, da
das Fluggerat mit ausreichender Hohe auch ohneedntoch notgelandet werden kann.

Der Fall, dass der Schub komplett unkontrollienvad, kann bei Ausfall beider Triebwerke
oder Ausfall defTCU auftreten. Die besondere Stellung d€U wurde bereits weiter oben
beschrieben und mogliche MaRnahmen zur Behebudgrsih8.4.1 erlautert.

Die Varianten fur das Auftreten eines Triebwerk&feh wird in Abbildung 101 gezeigt,
gefolgt von der Abbildung dédsCU-Fehlerbaums:

[ Engine failure ]

[ Fuel system ] [ No ECU ] [ ] [ No power ] [ Particles in ] [ Electronic J
. . No fuel .
failure signals supply fan failure
Abbildung 101 Fehlerbaum 09 mit lokalemTop Level EventEngine failure"

[ ECU failure J

K

\ &

—
L Fuelvalve ‘LNOTCU/FMCS ‘ L — ‘ LNopower

failure failure

Pump Electronic
failure signals supply

Abbildung 102 Fehlerbaum 08 mit lokalemTop Level EventECU failure"

Schlussfolgerungen fir das Triebwerkssystem

Durch die redundante Integration der Triebwerke nkagrreicht werden, dass ein
Triebwerksfehler sich nicht auf beide Triebwerkeslaeitet. Mit halbem Schub sind noch
Landeversuche moglich. Die Wahrscheinlichkeit, ddssde Triebwerke gleichzeitig
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ausfallen ist dadurch minimiert, dass von den Sammsohlissen tber die Kraftstoffversorgung
bis hin zur Steuerung redundante und unabhangigtei®g vorliegen. Ein Restrisiko bleibt
durch dieTCU erhalten. Ein Ausfall eines oder beider Triebwefikiert nicht zwingend zu
einer Fallschirmlandung, sofern genitigend Hohe fiaere Gleitflug zur Landebahn zur
Verfugung steht. Gegenuber einer einfachen Trieksuategration stellt dieses Design ein
erhdhtes Sicherheitspotenzial dar, wobei auchrtoeh Potenziale fir einen weiteren Ausbau
bestehen.

9.8.3.9 Bergesystem

Dieses System verfugt Uber den hochsten Grad aruri@adz in diesem Fluggerat.
Redundante Stromversorgung, Signalpfade, Veramgselektroniken und Aktuatoren
erhdhen die Verfugbarkeit des FlugabbruchsystensShgle Point of Failurdst hier das
Fallschirmsystem (Pilotschirm und Hauptschirm) selu sehen, das aus Gewichtsgriinden
nur einfach vorhanden ist. Fehler am Fallschirnbstesind nur durch sorgfaltige Wartung,
professionelles Packen und regelmaRige Uberprifwnminimieren. Einen weitere@ingle
Point of Failurebildet der Verriegelungsbolzen, fir den die Servedundant mechanisch
zusammenschaltet sind. Diese Mechanik besteht fedas nur wenigen Komponenten, die
so angeordnet sind, dass Verklemmungen oder Aledictahezu ausgeschlossen werden
konnen. Der Schutz gegenlber Materialermidung, lBreanktionsbeeintrachtigung durch
Rost oder Fremdkdrper und so weiter ist durch regBige Prifung sicherzustellen.

[ No parachute deployment ]

[ 3
)
\L/
[ Pilot chute failure ] [ Ejection system failure ] [ Main chute failure ]
[ 3
[ Actuator 1 failure ] [ Actuator 2 failure ] [ Ejection mechanic failure ]

Abbildung 103 Fehlerbaum 15 mit lokalemTop Level EventNo parachute deployment"

9.8.3.10CAN Bus-Fehler

Der CAN Bus-Fehler ist kritischer Natur und dahsativ hoch angesiedelt. Er wirkt sich mit
einem starken Einfluss auf das Gesamtsystem audiedgesamte Kommunikation dartber
ablauft. Ein CAN Bus-Fehler kann durch Auftrennudgs Busses oder durch ein
Fehlverhalten eines Busteilnehmers entstehen. idebeFallen ist imWorst Casedavon
auszugehen, dass keine weitere Kommunikation UéerBiis moglich ist. In diesen Fallen
muss das Flugabbruchsystem aktiviert werden. Es rnst einem redundanten
Kommunikationspfad Uber eine serielle Schnittstallsgestattet. Um Fehler auf dem CAN
Bus zu vermeiden, ist ein speziell spezifiziertesb& nach DIN 19245 und EN 50170
eingesetzt, welches einen sehr hohen Grad an Samymufweist. Alle Steckverbinder sind
mechanisch gegen unbeabsichtigtes Losen gesichert.

165



9.8.3.11Autopilotenfehler

Der Autopilot ist ein System, welches im Falle aifieehlers einen kritischen Einfluss auf das
Fluggerat haben kann. Tritt ein Fehler in ausreidee Hohe auf, so sind sie durch den
Piloten kompensierbar, da er zu jedem Zeitpunkt wtibe Kontrolle tUber das Fluggerat
ubernehmen kann. Tritt der Fehler in einer geringéhe oder in Situationen auf, in denen
der Pilot aus anderen Grunden keine Moglichkeit diarugreifen, so ist dies als kritisch
einzustufen. Prinzipiell kann man beim Autopiloteon drei Fehlerarten ausgehen:
Softwarefehler, falsche  Sensorwerte oder falsche tzéMeinstellungen. Die
Wabhrscheinlichkeit des ersten und des dritten Ftple kann durch Checklisten und
ausgiebigéHardware in the Loogsimulationen minimiert werden.

L Non-recoverable autopilot failures

A

|
L Bad software status J L Wrong sensor values J L Bad user inputs (human errors) J

Abbildung 104 Fehlerbaum 18 mit lokalemTop Level EventNon-recoverable autopilot failures”

Falsche Sensorwerte dagegen stellen das gro3tenzRotefir Fehlverhalten des
Autopilotensystems dar. Fehlerhafte Sensorwerteémnterschiedlichste Ursachen haben,
von denen typische in der nachsten Abbildung d&efiessind. Einige davon kénnen
eliminiert werden, sofern sie bekannt sind (DrijteAndere kdnnen sicher erkannt werden
(Signalverluste). Als "kritisch" sind Fehler einmufen, bei denen ein falsches aber gtiltiges
Signal vorliegt, was somit zu falschem Autopiloterhalten fiihrt.

L Wrong sensor values J

N
‘ | \TI{ |

L Defect J L Temperatur drift J L Time drift J tNopowersupplyJ l

Usage out of
specifications

Abbildung 105 Fehlerbaum 17 mit lokalemTop Level EventWrong sensor values”

Im aktuellen Systemdesign besteht bei einem Auttgifehler die einzige

Reaktionsmoglichkeit in dessen Abschaltung und reb&uUbernahme der Kontrolle durch
den Piloten. Fur weitere Entwicklungen waren Sensansalgorithmen zur Evaluierung von
Sensoren eine sinnvolle Weiterentwicklung oder d#ehrfachimplementierung der
Autopilotensoftware auf redundanter Hardware.

9.8.4 Bewertung des Sicherheitsgewinns und Optimierungsngdichkeiten

Durch die Analyse konnte gezeigt werden, dass ddmaneiner einfachen Installation der
Subsysteme durch die verschiedenen Malinahmen en@uhg des Sicherheitspotenzials
erreicht werden konnte. Durch die redundante Anaemdnvon Systemen und deren
Entkopplung konnte gezielt eine Unterbrechung dctier Pfade erreicht werden. Dennoch
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gibt es einige Systeme, deren Ausfall einen Flugatib unabdingbar macht. Durch die
Implementierung des Flugabbruchsystems bleibt dasitGm Rahmen der erforderlichen
Spezifikationen, um innerhalb eines Sperrgebiegdsdben werden zu kdnnen.

Die Analyse zeigt auch, dass es eine groRe Anzalfrehlertypen gibt, die kompensiert
werden kénnen und auf die mit einer auBerplanmallgendung reagiert werden kann.
Dadurch sind in diesen Fallen grofRere Schaden ardtGe vermeiden. Dazu gehdren
Aktuatorausfalle, Triebwerksausfalle, Ausfalle vAlkkumulatoren, teilweise Ausfélle von

Steuerungsmodulen, Sensor- oder Autopilotenfehe Fehlertypen, die sofort einen

kritischen Einfluss auf das Fluggerat haben, fuhedenfalls nicht automatisch zum
unkontrollierten Absturz mit moéglichem Sach- odesrg®nenschaden. In diesen Fallen
kommt das Flugabbruchsystem zum Einsatz, Uber wslatas Fluggerat innerhalb der
Sperrzone gestoppt und mit einer definierten Siekaan Fallschirm geborgen wird. Dadurch
konnen Beschadigungen vergleichsweise sehr geehglign werden.

Die Analyse zeigt vor allem, dass flr d&®rst CaseSzenario mehr als ein Fehler auftreten
muss. Es gibt keinen Einzelsystemfehler, der direkin unkontrollierten Absturz des
Fluggerates fuhrt. Damit sind die Forderungen féin @etrieb innerhalb von Sperrgebieten
erfullt.

9.8.4.1 Control Surface Modules

In der Analyse werden Fehler von Subsystemen inatsef otalausfalle betrachtet. Eine tiefer
gehende Betrachtung erfolgt nicht, was aber imeFdk#r CSMszu einer sehr kritischen
Einschatzung fuhrt. Zweifelsohne stellt ein Totafall immer den Ausfall der
angeschlossenen Subsysteme dar. Bei @8M lohnt sich jedoch eine Betrachtung
verschiedener Fehlertypen, da durch spezielle Mafdaa dafur gesorgt wurde, dass einige
Fehler zu weniger kritischen Zustanden flhren ais Zotalausfall.

DasBoard verfiigt Uber zwei getrennte Stromkreise - fie Aktuatorversorgung und fur den
Logikteil. Dies ist in erster Linie zur Entstorunggedacht, beeinflusst allerdings auch das
Fehlerverhalten. Fallt einer der beiden Stromkremes, hat das unterschiedliche
Konsequenzen. Bei Wegfall des Logikstroms kdnnemekeSubsysteme mehr gesteuert
werden. Aktuatoren haben jedoch weiterhin einer®ersorgung. Aufgrund des fehlenden
Steuersignals nehmen die programmierbaren Aktuatidme FailsafePosition ein, die im
Normalfall der nicht ausgeschlagenen Steuerflachgtipn entspricht. Passiert ein derartiger
Vorfall im Bereich deMVCUs so kann das vom Piloten leicht kompensiert weré@iit der
Aktuatorenstromkreis aus, so werden die Steuemdctweich”. Die Aktuatoren haben
keinen Strom und kénnen somit ihre Position nicltem. Das fiuhrt dazu, dass sie sich nach
dem - den Strémungsbedingungen entsprechend gg&imWiderstand ausrichten. Da dafur
der Getriebewiderstand Gberwunden werden mussprastisdieser Fall nicht einer komplett
frei beweglichen Steuerflache. Bei hohen Piloteigfiégditen ist die Chance zur Kompensation
durchaus gegeben, da der verbleibende Fligel noehséine Steuerbarkeit verfigt.

Die Signale fur die Steuerung der Aktuatoren weridleer drei Prozessoren umgesetzt, die je
vier von zwolf Ausgange steuern. Im Falle des Vigesa von einem dieser Prozessoren sind
demnach nur vier Ausgange betroffen. Sollten beikiuAtor keine Signale ankommen,
nimmt dieser did-ailsafe Position ein, was, da sie in Neutrallage prograentmst, durchaus
kompensierbar ist.
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Abbildung 10€ CSM-Board detailliert (Quelle: Ingenieurbiiro SFL-GmbH; modifiziert)

Da dieCSM+«und insbesondere dTCU bei Ausfall einen relativ hohen Einfluss haben, e
eine Systemoptimierung in diesem Bereich in folgartebrm maoglict

Jedes Strukturmodul erhélt nicht ein, sondern zCSMs wobei die angeschlosser
Funktionen einfach auf dicCSMs verteilt werden. Wenn im Strukturmodul mehr
redundante Aktuatoren oder Funktionen vorliegenwsd die Halfte davon von eincCSM
betrieben und die andere von der zweiten. Falltndame CSM aus, so bleibt ein
Reststeuerbarkeit Ubrig, die hoher ist als zumedggen Zeitpunkt. Vor allem im Falle d
Hecksektion wirkt sich diese Verbesserung entsemeicaus. Im Falle einer Dopplung
Steuerungsmodule wird zum Beispiel jede zweite @flache von der redundant¢«CSM
tubernommen. Im Heckbereich bedeutet dies, dasgedaf Seite des HOhenruders je ¢
Steuerflache von je einer Kontrolleinheit gesteuevird (Ruder aquivaleni Die
Implementierung von vier CSMs bringt gleiche Recamdwi¢ im Fligelbereict

Eine Verdrahtung Uber die Strukturgrenzen hinausde/ieine noch hdhere Redund:
erzeugen, sofern insgesamt genigCSM¢ im System verbaut sind, um ohne zusatzl
Hardware bereits diesen Zustand zu erreichen. ditigs wirde dann e Modularitat
verloren gehen sowie der Kabelbaum in der Kompiexsteigen und sich die Anzahl ¢
Steckverbindungen in den Strukturmodulschnittstedehoher
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Abbildung 107 zeigt den optimierten Systemaufbauetiem Modul sind zwei anstelle einer
CSMverbaut. Dabei werden die zu steuernden AkuatorehSensoren einfach gleichméanRig
auf beide Module verteilt. Tritt ein Fehler in ein&teuerungseinheit auf, so bleiben
mindestens 50% der Steuerflachen im entsprechevidenl erhalten, die zur Kompensation
des Fehlers genutzt werden konnen. In der Abbildistgzusatzlich eine alternative
Verdrahtung von Aktuator- und Elektronikstromvergarg dargestellt. Im aktuellen
Systemausbauzustand befinden sich bereits zweiafkistromkreise. Bei Vorhandensein
einer doppelten Ausfuhrung der Steuerungsmodulesteisiie zwei Aktuatorenstromkreise
entsprechend der Abbildung verkabelt werden. Dddu&lt bei Stromausfall in einem
Hauptsstromkreis nur die Halfte der Aktuatoren aiss,aber symmetrisch auf dem Fluggerat
verteilt sind. Dadurch entstehen keine unsymmdteisc Steuerwirkungen. Fir eine
konsequente Umsetzung dieser Alternative missté dec Logikstromkreis aufgesplittet
werden, wobei hier ein zusatzlicher Stromkreis geleerden muss, da in der aktuellen
Ausbaustufe nur ein Logikstromkreis vorhanden eser Vorschlag konnte mit geringem
Mehraufwand bezuglich zusatzlicher Komponenten Gmavicht umgesetzt werden, wobei
der Aufwand fir die zusatzlichen Verkabelungen sbbch sind. Die Dopplung der
Steuerungsmodule ware im Bereich des Hecks ohrigegedProbleme umzusetzen. Im Flugel
waére ein neues Layout der Platinen notwendig, da €fihn weiteres Steuerungsmodul
gegenwartig kein Platz verfugbar ist.

9.8.4.2 Pilotenbypass

Eine weitere Option zur Optimierung stellt die Ieyplentierung eines Pilotensignal-Bypasses
dar. JedeCSM ist in der Lage PWM-Signale einzulesen. Wird dierkabelung derart
verandert, dass jede@SM zusatzlich Uber V-Kabel an die relevanten Kana@s Bmpfangers
angeschlossen ist, so steht eine alternative Stegemoglichkeit zur Verfugung. Zusatzlich
wirde ein Schaltkanal eingerichtet werden, Uber dlemPilot das System auf Handbetrieb
umstellen kann. Fir die Hecksektion sdhe der Aufbiaufolgt aus:
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Neben dem CAN Bus-Anschluss bekommen diUs zusatzlich die RC-Signale fur Schub,
Hohenruder, Seitenruder und den Schaltkanal. LegtRilot den Schalter auf manuelle
Steuerung um, so ignoriert diECU die Signale des CAN Busses und liest direkt die
Pilotensignale (PWM) ein. Diese werden Uber eirterive Aktuatorkalibriertabelle auf die
Aktuatoren verteilt. Alle technischen Vorraussegem fur diese Veranderungen sind bereits
implementiert. Es muss lediglich die Verkabelungl ulie Software angepasst werden. Bei
allen anderen CSMs wird die Optimierung analog kgecihrt.

9.8.4.3 Paralleler CAN Bus

Fur das CAN Bus-System existieren ebenfalls beigi@ementierte Voraussetzungen fur
eine Systemverbesserung. Um die fatale Wirkungse@8N Bus-Fehlers zu entscharfen,
konnen zwei parallele CAN Busse integriert werdear Hauptrechner verflgt dazu bereits
uber die notwendigen Schnittstellen. Wird diese Mdfine mit der Dopplung déZSM
Platinen (9.8.4.1) kombiniert, so kdbnnen zwei palal Systemzweige aufgebaut werden,
indem die in Abbildung 107 mit A und B unterschirde Systemteile mit einem eignen CAN
Bus-Strang ausgerustet werden. Wirden dann Feme€AN Bus-System entstehen, so
betrifft dies nur 50% der Systemgruppen und folglaaich nur 50% der Steuerflachen. Die
Wahrscheinlichkeit, dass ein kompensierbarer ZasitamnFehlerfall anliegt, ist damit deutlich
gegenuber "keiner Steuerungsmaoglichkeit” angestieit dieser Optimierung sind nicht
alle Fehlerfalle abgedeckt, allerdings stellt eeriMehrwert gegentber der aktuellen Lésung
dar.
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10 Fazit

Ziel dieser Arbeit war es, eine universelle und tidigziplinédr einsetzbare, frei fliegende
Messplattform zu entwickeln. Das Potenzial einerad®en Plattform wird in der
Mdglichkeit zur Untersuchung genereller Fragestglen bei der Verwendung dynamisch
skalierter Modelle zur Analyse von zukinftigen Faggkonzepten gesehen. Das
Fluggeratedesign ist nicht an ein designiertes IBnotadressiert, sondern soll Analysen der
Methodik an sich erméglichen. Dafir ist es notwgnhdiass zum einen die Messplattform in
unterschiedlichen Disziplinen zu wissenschaftlicMessungen genutzt werden kann und sie
zum anderen an die jeweilige Mission angepasstevekdnn.

Aus diesen komplexen Randbedingungen wurde ein &unentwickelt, welches derartige
interdisziplinare Nutzungspotenziale zulasst. Nitteines durchgéangig modularen Aufbaus
ist die Plattform anpassungsfahig, wodurch die &isereiche erweitert wurden. Die
Plattform ist somit als Werkzeug in unterschieddichwissenschaftlichen Disziplinen
verwendbar. Erreicht wird das durch die Untertagglaies Fluggerates in einzelne Segmente,
die durch entsprechende Instrumentierung autanksich geschlossene Einheiten darstellen.
Diese Strukturmodule konnen durch alternative Medalusgetauscht werden, wodurch
sowohl das geometrische AuBere des Fluggerates ngeltawerden kann aber auch
Veranderungen an der Instrumentierung, Ausrustukiguatorik oder Steuerungstechnik
vorgenommen werden konnen. In jedem Strukturmodudl $€lektronikkomponenten zu
dessen vollstandiger Steuerung integriert. Die @tewgseinheiten ibernehmen die Kontrolle
der Aktuatoren, das Auslesen von Sensoren sowiali@munikation mit dem Hauptrechner.
Uber die Kommunikationsleitungen kénnen augrund diezentralen Steuerungsarchitektur
generische Informationen Ubertragen werden, dieierZielmodul in spezifische, fir den
Aktuator oder Sensor passende Datenformate odeteVitansformiert werden. Dank dieser
Technik kann ein Modul leicht gegen ein anderesegpiselt werden. Auf den satellitenartig
im Fluggeréat verteilten Steuerungseinheiten konaeheinem integrierten Prozessor auch
komplexe Routinen abgearbeitet werden, welche zwispiel fir Fahrwerkssequenzen,
Triebwerkssteuerung oder fiir Sicherheits- und Uaehungsprozeduren eingesetzt werden.

Durch die modulare Systemarchitektur konnte der ofdgrung der multidisziplinaren
Einsatzfahigkeit der Messplattform Rechnung getmagerden, was noch durch eine weitere
Systemeigenschaft unterstitzt wird. Da zum Zwecka Validierungsmessungen haufig
Verleichsmessungen zwischen bekannten und neuefigkioationen stattfinden, um deren
Mehrwert zu bestimmen, sollte ein Umrusten in kuriZeit moglich sein. Je weniger Zeit
bendtigt wird, um das Fluggerat auf eine altermationfiguration umzustellen, desto
geringer sind eventuelle Einflisse durch sich amderdul3ere Bedingungen wie Luftdruck,
Luftfeuchte, Temperatur oder Windverhaltnisse. Bacspharische Randbedingungen leicht
zu Beeintrachtigungen der Messergebnisse fuhrerbandeitlich versetzten Messungen eine
praktisch unkalkulierbare Unbekannte darstellenpnkalurch eng aufeinander folgende
Vergleichsmessungen einfach und &ul3erst effektivdeases Problem reagiert werden. Die
durch das Schnittstellenkonzept erreichten, kutderristzeiten im Minutenbereich stellen
einen wesentlichen Vorteil dieser Testplattform dard ermdglichen die Umsetzung
neuartiger Testszenarien gegenuber vergleichbaremdklungen.

Im Rahmen der Systemauslegung wurde auch dasiSigrihgs- und Navigationssystem in
Form eines Autopiloten entwickelt. Dabei wurde wreBereich der Hardware ebenfalls auf
Modularitat, Variabilitdt und einfaches Handlingagbtet. Der Autopilot wird in Form eines
Simulink-Moduls erstellt und in di®nboardSoftware integriert. Die Entwicklung und Tests
werden dadurch vereinfacht. Es ist ebenfalls miglkiten modular aufgebauten Autopiloten
an wechselnde missionspezifische Randbedingungen Adforderungen anzupassen. Die
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Navigationslosung wurde speziell fir den Einsatz mkroprozessorbasierten Systemen
optimiert, was durch einen speziellen Algorithmuseieht wird. Dieser zeichnet sich
insbesondere dadurch aus, dass er fur Mikroproeassmgeeignete Operationen vermeidet.
Zusatzlich bietet der Algorithmus eine einfach EBdiarkeit und hohe Regelqualitat. Der
Algorithmus liefert automatisch Losungen zur Belandg komplexer Navigationsaufgaben.
In einer weiteren Ausbaustufe wurde der Autopilda@iv ausgebaut. Damit wird der
Arbeitsbereich des Autopiloten erweitert, da er akiuelle Systemzustande reagiert und die
Reglerparameter und Architektur anpasst. Durch Bitimmen und Flugversuche ist der
Autopilot validiert worden. Die Systemarchitekturietet die Option, Fluggerat-
Umristvorgdnge ohne Softwareanpassungen durchaufiildas heilt, der Autopilot wird
automatisch an die aktuellen Systemkonfiguraticgepasst.

Im Bereich der Subsysteme gibt es zahlreiche Lésamgiitze, die insbesondere der Erhdhung
der Systemverfligbarkeit dienen. Durch ein spezAelBteuerflachenkonzept mittels
segmentierter Steuerflachen und unabhangiger Aesiegen ist die Wirkung von
Systemfehlern in diesem Bereich reduziert. Die r8ttersorgung des Fluggerates ist in
mehrere Hauptstromkreise untergliedert, um eineurrddnte Versorgung verschiedener,
wichtiger Systemgruppen zu erreichen. Das Tanksysteeichnet sich durch zwei
Besonderheiten aus. Zum einen werden die Triebwserlandant mit Kraftstoff versorgt,
zum anderen ist es durch eine aktive Entluftungsditung fur hohe g-Belastungen optimiert
worden. Durch ein spezielles Hoppertanksystem kdamit erreicht werden, dass die
Triebwerke zuverlassig mit Kraftstoff selbst danersorgt werden, wenn undefinierte
Beschleunigungskrafte vorliegen. Gerade in Momerden Schwerelosigkeit (Parabelflug
oderDive-Mandver) sind herkbmmliche Systeme anfallig fufttdrderung, die mit diesem
Tanksystem vermieden wird. Auch eine Optimierung Geoundhandlingswurde durch
entsprechende Sicherheitseinrichtungen vorgenomimabei wird die Wahrscheinlichkeit
von Bedienfehlern reduziert, indem das System eitiglewischen Bodenbetrieb (Wartung
und Inbetriebnahme) und Flugbetrieb unterscheidet.

Letztlich ist das Fluggeréat mit einem Flugabbrudtesn ausgestattet, welches es erlaubt, im
Falle von Stérungen das Flugzeug zu stoppen und Faflschirm zu bergen. Die
Steuerungseinheiten, Stromversorgung, Kommunikatiomd Aktuatorik fur das
Flugabbruchsystem sind komplett redundant aufgeldaamit ist sichergestellt, dass selbst
bei Fehlern in unterlagerten Systemen eine Auskjsles Flugabbruchsystems mdglich ist,
was eine wichtige Vorraussetzung zum Betrieb desd@kattform darstellt.

Die Ausbreitung und Wirkung von mdglichen Systendelm wurde in einer
Sicherheitsanalyse untersucht. Die verbliebeBamle Points of Failurevurden analysiert
und Potenziale fir weitere Systementwicklungen beiget. Sie werden im folgenden
Ausblick dargestellt.

Mit diesem Systemdesign wurde ein Fluggerat gesehatvelches eine Variabilitat besitzt,
die in vergleichbaren Versuchstragern noch nichizudinden ist. Durch das modulare
Konzept kénnen unterschiedlichste Flugzeugkonfigoman erprobt und verglichen werden.
Qualitative Tests zur Generierung der von der Fdugmdustrie und Forschung bendtigten
Datenbasis konnten mit diesem Gerét erstellt werBém durch Flugversuche gewonnenen
Daten konnen zur Erstellung und Optimierung von uationen und insbesondere deren
Erweiterung in Bereiche unkonventioneller Konfigizaen genutzt werden.
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11 Ausblick

Abschlie3end sollen einige weiterfihrende Aspekigelegt werden, die sich sowohl auf das
Fluggeratesystem selbst als auch auf die Nutzungspiale der Plattform beziehen.

Die Plattform ist fur den multidisziplinaren Einsaentwickelt worden und zu dessen
Demonstration hinsichtlich der Ausstattung flr gmiBereiche optimiert. Darunter zahlen
Flugdynamik, Larmmessungen und Untersuchung von lefusrfahren kritischer
Flugzustande. Weiterfuhrende Anwendungsgebiete lesteldie Untersuchung neuer
Flugzeugkonfigurationen wie vorwéarts gepfeilte Tlachen, Mehrflachenkonzepte oder
sogenannté&lean WingKonfigurationen dar, um nur einige zu nennen. Blattform kann
ebenso fur die generische Untersuchung von neuéneBskonzepten genutzt werden, wie
zum Beispiel integrierte Triebwerkskonzepte o@ven RototAntriebe. Dabei kann das
Antriebskonzept sowohl hinsichtlich seiner Integmasvarianten als auch bezuglich der
Systemdynamiken, Larmemission oder Abschattungsogti, Interaktionen mit dem
Fluggerat bis hin zur Effizienz und Performancetsuehungen im Flugversuch analysiert
werden. Die Plattform kann weiterhin zur Analyse Methode selbst herangezogen werden,
um Fragestellungen bezuglich des prinzipiellen Af#da derartiger Messkampagnen, zu
Personal- und Finanzaufwendungen sowie zur grunddi#n Verwertbarkeit von im
Freiflugversuch gewonnenen Daten im weiteren Erspuozess von Fluggeraten zu klaren.

Wahrend des Entwicklungsprozesses wurden Einzelkopmien, Systemgruppen und das
Gesamtsystem unterschiedlichsten Tests und Validigversuchen unterzogen. Diese sind in
Anhang A beschrieben. Zuséatzlich wurde die in Kalpfi dargestellte Sicherheitsanalyse
durchgefiihrt, bei der die angewandten MalRBhahmerEduihung der Systemsicherheit und
der Verfugbarkeit untersucht und qualitativ bewevteirden. Daraus geht hervor, dass das
System einerseits den Anforderungen gerecht witdererseits jedoch Potenziale zu dessen
weiteren Optimierung beinhaltet. Das bezieht sitgsbésondere auf Fehlerfalle, die derzeit
mit der Aktivierung des Rettungssystems abgefangemden, die jedoch mit einigen
systemoptimierenden Mallnahmen uUber alternative Vkeggpensiert werden kdnnen. Mit
jedem Fehlerfall, auf den anstelle mittels Bergesysmit einer manuellen Notlandung
reagiert werden kann, wird das Gefahrdungspotenzigler gesenkt und die Verfugbarkeit
der Messplattform erhéht. In einigen Fallen wurdetsprechende vorbereitende Mal3hahmen
bereits implementiert. So wurden bereits Vorbengign fur einen redundanten Can Bus
getroffen, wodurch dieSingle Point of FailureCharakteristik des CAN Busses behoben
werden kann. Diese Mallnahme muss durch die bemmigihnte Dopplung von
Steuerungsmodulen in den Struktursegmenten degéiléigs erganzt werden. Die zweifache
Auslegung der Steuerungsmodule wirde mit der Martgider Aktuatoren des jeweiligen
Strukturmoduls auf zwei unabhangi@SMseinhergehen, was bei deren Ausfall nicht wie
derzeit zu einem Kontrollverlust im gesamten Modiliren wirde, sondern nur zu einer
eingeschrankten Funktionalitéat, die durch die \ad@nden Steuerflachen oder
Antriebssysteme auszugleichen ist.

Neben den oben genannten Mafnahmen stellt die mhmepigerung eines zusétzlichen
Pilotensignalbypasses eine weitere leicht umzusdezeind sehr effektive MalRhahme mit
erheblichem Sicherheitsgewinn dar. Im derzeitiggst&ndesign stellt die Simplexldsung des
Flugcomputers eineSingle Point of Failurdeésung dar. Dieses durch Duplex- oder
Triplexsysteme zu beheben, ist eine komplexe Awdgatie unter Umstanden fur ein
derartiges, unbemanntes, in abgegrenzten Luftrawpenerendes System nicht angemessen
ist. Es ist aber aufgrund der reichen AusstattiergC&MEinheiten moglich, diese zusatzlich
mit den Signalen des Pilotéyplinks zu versorgen. Der Pilot ware dann Uber einen ségrar
Kanal in der Lage zu entscheiden, ob das Systemarmalen Operationsmodus verbleibt
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oder in einen Notbetrieb umgeschaltet wird. Im Ndatleb wirden all€€SMsnur die puren,
unverarbeiteten Pilotensignale des Pilotiplinks verwenden. Sie wirden dann auf
integrierte, lokale Aktuatorenmischer zurickgrejfarm die Pilotenkommandos auf die
zahlreichen Steuerflachen umzusetzen. Sowohl ddedein von PWM-Signalen als auch die
Moglichkeit, komplexe Funktionen auf dé&SMsabzuarbeiten, sind bereits implementiert.
Fur die Umsetzung dieser Mdglichkeit ware lediglieime zusatzliche Verkabelung nétig.
Damit ware der Pilot im Falle eines Totalausfabls éFlugcomputers in der Lage, auf eine Art
Handbetrieb umzustellen und das Fluggerét sichdarmen. In den Testdrohnen, mit denen
das Avioniksystem erprobt wurde, ist ein derartiBgpass bereits erfolgreich integriert und
getestet worden.

Neben den sicherheitsrelevanten Verbesserungsrhikgiien besteht noch eine Reihe von
Optimierungsansétzen zur Vereinfachung der Handigldes Fluggerates. Da die derzeitige
Umsetzung in vielen Fallen Laborlésungen entspyisimd fir einige Aufgaben unbequeme
Prozeduren erforderlich. Davon betroffen sind zusisBiel der Kalibrierungsprozess, die
HIL-Simulation oder die Flugvorbereitung. Insbesondsied viele verschiedene Tools
erforderlich, um derartige Aufgaben durchzufuhreAn dieser Stelle wéare eine
Softwarelésung anzustreben, die den Benutzer bai \dergangen unterstitzt und im
Hintergrund automatisch - je nach Aufgabe - Kaéltabellen erstellt, das Aufspielen neuer
Software unterstitzt, eine interaktive Schnittstélir die Flug- und Missionsplanung anbietet
und die Verwaltung des internen Datenspeicherscatirt. Im Falle vorHIL-Simulationen
konnte der Nutzer vom Aufbau Uber Einzelsystemtdsts hin zu Gesamtsystemtests
unterstitzt werden, indem die bestehenden Testieosnigt werden, Aufbauanweisungen je
nach geforderter Testprozedur gegeben werden ustd, Mdrbereitungs- und Prifprozeduren
automatisch ablaufen. Dementsprechend enthélt diew&elosung auch die bendtigten
Schnittstellen zur Anbindung der Simulation mit dééagmechanischen Modell an démn
Bird oder die Originalhardware. Letztlich konnte dieft®are auch sicherheitsrelevante
Prozesse Uberwachen sowie PlausibilitatsprifuniienNutzereingaben durchfihren.

Die generische Messplattform stellt ein sehr wangkféhiges Tool dar. Sie stellt aber in
besonderem Malle Anspriiche an den Nutzer, da dagsyStem - aufgrund seines
Einsatzzwecks - standigen Anderungen unterliegteditwickelt, implementiert, getestet und
validiert werden missen. Die Funktionalitdt der tidan konnte Dbereits mit dieser
Ausbaustufe gezeigt werden. Wird das Fluggeratein ZLikunft mit einer leistungsfahigen
Peripherie umgeben, kann sich aus diesem Prototgjpeteistungsfahiges Analysetool zur
Untersuchung zukinftiger Flugzeugkonfigurationenlddtfahrt entwickeln.
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Anhang - A Test und Validierung

A - 1 Einleitung

In den folgenden Kapiteln werden verschiedene Tests Subsystemen und des
Gesamtsystems beschrieben. Diese Tests dientereinem zur Analyse und Verifikation der
Komponenten an sich und teilweise zur Uberprifuey Herstellerangaben, sowie zur
Validierung von Subsystemaufbauten. Gesamtsystésntesurden im Rahmen der
Mdoglichkeiten durchgefiihrt, um einen Nachweis flie dFunktionsfahigkeit des
Systemaufbaus zu fuhren.

Zum Einsatz kamen im Bereich der Subsystemtestsdkdimalversuche, Flugversuche,
Teststdnde fir Langzeit- und Belastungstests, sodé Iron Bird-Aufbau. Die
Gesamtsystemtests wurden hauptsachlich auf tem Bird, der originalen, vollstandig
integrierten Freiflug-Messplattform durchgefihrivg® unter Zuhilfenahme von fliegenden
Versuchstragern zur Durchfihrung von FlugtestsruRealbedingungen. Das Gesamtsystem
wurde im Windkanal, itHardware in the Loogsimulationen und in Flugversuchen validiert.

Die hier beschriebenen Testaufbauten und Testeiggbdienen als ergdnzende Information
zum Hauptdokument. Die Kapitel stellen eine loség&aler Beschreibungen der Versuche
dar und sind jeweils in Verbindung mit den Ausfiigean im Hauptdokument zu betrachten,
worin sich die Systembeschreibungen befinden.

A - 2 Triebwerkssystem

Die unbemannte Messplattform wird von zwei Mikragasinen angetrieben. Sie befinden
sich im Heck des Fluggerates und somit irail-Modul. Die Systembeschreibung des
Triebwerks- und Tanksystems ist in 6.3 zu findendén folgenden Abschnitten werden die
Tests dieses Systems beschrieben. Es wurden saleoflauglichkeit der Zuleitungen und
Steckverbinder als auch Be- und Enttankungsversdahehgefuhrt. Zur Systemvalidierung
wurden Volllastsimulationen des Tanksystems unduBehsowie Verbrauchsmessungen
durchgefuhrt.

A - 2.1 Leitungssystemtest

A - 2.1.1Testaufbau

Das Tanksystem beinhaltet eine Vielzahl von Treifigitungen und Leitungsverbindern.
Zudem ist die Leitungslange, die aufgrund der GrdiBses Fluggerates verlegt werden muss,
relativ gro3. Es wurden Tests durchgefiihrt, umamédigen, dass die gewahlte Konfiguration
im Sinne der Leitungsdurchmesser und erzeugtenungsiwiderstdnde ausreichend
dimensioniert ist.
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{used for tail-centre part interface)

Abbildung 108 Testaufbau Treibstoffleitungsvalidierung

Abbildung 108 zeigt den Testaufbau fur dTreibstofleitungstest. Oben links ist ein 4 n
Anschlussstiick dargestellt, das den Widerstand’deslels simulieren soll. Danach folgt

simulierter Tankanschluss in Form einer Aluminiuigieti Der folgende Teil des Testbaus
ist die variable Leitungslange. Hier wurden versdene Langen und Durchmes
eingesetzt, um deren Einfluss auf die Fordermengéherprifen. Dieser Leitungsabsch
stellt den Verbindungsteil zwischen Tank und Triebwdar, der gleichzeitig delangsten
Abschnitt im Treibstofleitungssystem bildet. In der unteren Ebene derildbbg ist die
selbstverschlieRendelnline-Schlauchverbindung dargestellt, welche im Bereickr
Schnittstelle zwischen Rumpf und Heckpartie deg#dugs eingesetzt wird.anach folger
die Anschlisse fur diECU, die bei diesem Test mit eingesetzt wurde und\denbrauche
simulierte. Der geforderiTreibstoffwurde dann in einen Kanister gelei

Der Sinn dieses Tesbesteht dari, einen Aufbau zu generieren, der sowin der Lange de
Leitungen als auch in Anzahl und Typen der Stedkneer moglichst dem finalen Desi
entspricht. Zuséatzlich wurde eine Schlauchsektion \ergleichszwecken mit kirzer
Langen betrieben, um Referenzmessungen durchfliimekdnnen. DieseSektion wurde
zudem auch mit Schlauchen anderer Durchmessertgetesn auch diese Einfliisse
Uberprufer
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A - 2.1.2Testmatrix

Test Leitungsdurchmesser Leitungslénge Spannungs\aargung der
Pumpe
Test1 A 4 mm 400 mm 1V
B 2V
C 3V
Test2 A 4 mm 4000 mm 1vVv
B 2V
C 3V
Test3 A 6 mm 400 mm 1V
B 2V
C 3V
Test4 A 6 mm 4000 mm 3V

Tabelle 19 Testmatrix Leitungssystemtest

Die Stromaufnahme der Pumpe wurde erfasst und neneiDatenlog gespeichert. Die
geforderte Treibstoffmenge wurde fest definiert whel benottigte Zeit zum Fordern dieser
Menge gemessen. Die Tests wurden mehrfach durdmgefum Messfehler bei der

Zeitmessung zu mitteln. Es konnte somit die For@ege pro Zeiteinheit bestimmt werden.
Zusatzlich ist es mdglich, den Einfluss der Pumplesndigkeit auf das System zu prifen.

A - 2.1.3Testergebisse

Im Folgenden werden die Testergebnisse dargestefit. hat sich gezeigt, dass die
Leitungslénge, die zwischen 400 mm und 4000 mmasaaomdit um Faktor 10 variiert wurde,
keinen messbaren Effekt auf die Pumpleistung ha&. deforderte Menge pro Zeit wird
dadurch nicht beeinflusst. Das wurde mit den Erggsem von Test 3C und 4A nachgewiesen.
Fur die unbemannte Messplattform bedeutet diess adhs langen Treibstoffleitungen
aufgrund der GroRRe des Fluggerates keinen negdiffekt verursachen.

Tests Zeit Strom- System- Pumpen- | Leistung Kommentar Beurteilung
[m:ss.ss] | aufnahme spannung | spannung W]
der Pumpe V] V]
[A]

1A 2:45.66 0,73 7,79 1 6 Keine Luft Ok

B 1:24.66 1,26 7,65 2 10 Keine Luft OK

C 0:59.72 2 7,21 3 15 Keine Luft OK

2A 3:00.23 0,77 7,7 1 6 Keine Luft OK

B 1:44.00 1,26 7,2 2 9 Blasen Nicht OK
C 1:27.88 1,8 7,11 3 13 Sehr viele Blasen Nicht OK
3A 2:44.84 0,72 7,5 1 6 Keine Luft OK

B 1:25.00 1,22 7.3 2 9 Keine Luft OK

C 1:02.56 2 7,15 3 14 Einige Blasen OK

4A 1:00.59 2,1 6,5 3 14 Keine Luft OK

Tabelle 20 Testergebnisse Leitungssystemtest

Wahrend des Tests wurde eine weitere wichtige Hitkés gewonnen. Mit steigendem
Druckunterschied in der Treibstoffleitung bedingtrach Leitungslange, Durchmesser und
Anzahl der Schlauchverbinder konnten Blasen ime3gydieobachtet werden.

-

e ——— =~ 73

Abbildung 109 Kavitationsblasen im Pumpmedium
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Anfanglich wurde die Ursache fur diese Blasen irdidntigkeiten im System vermutet, w
sich jedoch im weiteren Testverlauf als falsch hsséellte. Durch einen gezielten Test kor
gezeigtwerden, dass es sich bei den Blasen um Kavitafifehse handelte. Dazu wurde ¢
langer Schlauchabschnitt spiralférmig aufgewickeitl die Pumpe eine Zeit lang betriel
(sieheAbbildung 110). Bei Abschalten der Pumpe sammelten sich nuneBlgsweils an de
obersten Stelle in jeder Windung. Es konnte bediedckerden, dass die GrolRe des :
ansammelnden Gasvolumens in jeder Windung zunatanddd Schlauch als aflut dicht
angenommen werden kann, musste das Gas aus denmedmm direkt entstanden sein.
wird davon ausgegangen, dass es sich dabei umiKeaospf handelt

Zunahme won Kawitationshlasen
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Abbildung 110Testsituation zum Nachweis von Kavitationsblase nach Abschalten der Pump

Bei Auftreten von Kavitationsblasen sinkt die Puengiung durch die Volumenzunahi
messbar. Zusatzlich sinkt die Pumpleistung, sod@&dPumpe einer Mischung aus fluid:
und gasformigem Medium ausgesetzt ist. Es kann afgeiommen werden, dass bei
geringem Durchmesser der Leitung der Leitungswidads steigt und somit das Risiko -
Kerosindampfbildung erhoht ist. Solange keine Blaaaftreten, kann kein Einfluss auf
Pumpzeit festgestellt werden (siehe Test 1C unc. Es muss jedoch dringend zu groR3e
Schlauchdurchmessern geraten werden, um das Risiké&avitationsblasen zu minimiere
Aufgrund dieser Testergebnisse wurden im Fluggématallen Saugabschnitten 6
Treibstoffleitungen verbau

Ein weiteres Testgebnis qualitativer Art stellt die Validierung dé&chlauchverbinde
bezuglich der Dichtigkeit in Dru+ und Saugleitungen d

A - 2.2 Hoppertank-Validierung

A - 2.2.1Test der aktiven Hoppertankentliftung

Wie in der Systemauslegung beschrieben, ist der peltgnk mit einm aktiven
Entluftungssystem ausgestattet. Dazu wurden Tesiis Kaerosin durchgefihrt. Ei
Hoppertank wurde vollstéandig geflutet und die Zldtionspumpen in Betrieb genomm
Dann wurde Luft in den Hoppertank eingebracht, um Agnsaugen von Luft aus de
Haupttank zu simulieren. IAbbildung 47 ist der dann folgende Prozess dargestellt. Die
wird innerhalb weniger Sekunden restlos aus denpeEidank entfern
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Abbildung 111 Entliftungsvorgang im Hoppertank

A - 2.2.2Test des Systems unter Pumpenfehlereinfluss

Das Tanksystem wurde ebenso unter Einfluss einegp@ufehlers getestet. Jeder Hoppertank
ist mit einer Entliftungspumpe ausgestattet. DidliEiang erfolgt durch Bedruckung des
Hoppertanks, wodurch ein standiger Ruckfluss in #supttank stattfindet. Gleichzeitig
unterstiitzt der Uberdruck in den Hoppertanks diegiaforderung zu den Triebwerken.

Fur den Test wurde im laufenden Betrieb die Straswgung einer Pumpe unterbrochen und
das Verhalten des Tanksystems beobachtet.

Fallt eine Entliftungspumpe aus, so hat dies zvfekEe. Zum einen findet keine Entliftung
mehr statt und zum anderen entsteht im Hoppertankchd die Saugleistung der
Triebwerkspumpen ein Unterdruck.

Der Wegfall der Entliftung hat einen Einfluss aig dankperformance bei Mandvern mit
hohen g-Belastungen. Der Luftgehalt in den Hoppégavird mittels Sensoren Uberwacht,
und auf der Bodenstation dargestellt, so dass tlexagiert werden kann.

Der Wegfall des Uberdrucks wirkt sich auf die Fateistung der Triebwerkspumpen aus,
was eine geringere maximale Leistung der Triebwetke~olge hat. Der dann zur Verfigung
stehende Schub liegt einige Prozent unter dem daemalsituation, was ebenso auf der
Bodenstation ersichtlich wird (Darstellung der aien Triebwerksdrehzahlen).

Ein Risiko fur das Fluggerat besteht in beidendrahicht, da wie in 6.3.5 beschrieben, das
System auf ein Standard-Hoppertanksystem zurtekfall

A - 2.2.3Drucktests Tank

Um sicher zu stellen, dass die Tanks sowohl dendesnPumpen erbrachten Uber- als auch
Unterdruckbedingungen standhalten, wurden diesenféhrere Stunden entsprechenden
Drucken ausgesetzt. Dabei wurden keine Undichtigheiim System festgestellt. Die
Struktur, die speziell dafur ausgelegt wurde, seedienfalls keine Auffalligkeiten.

A - 2.3Schubmessung

Zur Validierung des Tanksystems wurden Schubmessunigrchgefihrt. Dazu wurde das
Fluggerat Gber einen Kraftaufnehmer fixiert und dlegiebwerke in Schritten von
Leerlaufschub bis Vollschub vermessen.
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Abbildung 112 Schub tber Drehzah

Es konnte nachgewiesen werden, dass die Triebwerk&18ekU/min vollen Schub in Hot
von circa 420 N liefern. Die Triebwerke erfullennsib die Spezifikationen des Herstelle
Das Tanksystem beeinflusst die Leistung der Triekevaicht

Des Weiteren wurc ein Volllasttest der Triebwerke durchgefuhrt. Dagurde Uber eine
Zeitraum von zehn Minuten die volle Drehzahl eirights Es hat sich gezeigt, dass wahr
des Betriebs keine Probleme auftraten. Beim Alestadler Triebwerke wird jedoch durch ¢
abryt fehlenden Luftstrom die umgebende Struktur deebiverksgondel thermisch ste
belastet. Dies fuhrt zu Verfarbungen des Harzes wiidde letztlich zur Zerstérung d
Faserverbundstruktur  fihren. Daher wurden die Glondespater mit eine
Temperaturschzfarbe behandelt und zuséatzlich mit einer Aluminb@schichtung in
Dusenbereich ausgestat

Abbildung 113Einflisse der Hitzestrahlung des Triebwerksauslasseauf die Gonde

A - 2.4Verbrauchsmessun

Um genaue Informationen er den tatsachlichen Treibstoffverbrauch der Triethe zu
generieren, wurde ein Verbrauchstest durchgeflfatiir wurden die Triebwerke gemeins.
fur eine Minute bei Vollgas betrieben und die vartlwhte Treibstoffmenge bestimmt. [
Triebwerke haben zammen einen maximalen Kerosinverbrauch von 1,68ml/Bei einen
Tankvolumen von circa 30 | entspricht das 18 Minui&ligas. Die letztlich erreichba
Flugzeit mit der Messplattform hangt vom Leisturegdnf des Flugzeugs, vom Flugstil t
von sicherhdsrelevanten Parametern, wie die einzuhaltendeb3uadfreserve, ab. Eir
Testzeit von 30 Minuten scheint hier eine realt$tesAbschatzun
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Abbildung 114 Triebwerkstestmodul dedron Bird

A - 3 Stromversorgungssystem

Das Stromversorgungssystem dient zur elektriscremsdrgung von Elektronikkomponenten,
Sensoren, Aktuatoren und Triebwerken. Wie in 6.b&8chrieben, wurden hierzu mehrere
Versorgungskreise integriert, um die Systeme undrd&ffekte auf die Stromversorgung zu
entkoppeln. Als Kernstlck der Stromversorgung &t Rower Supply Boardu sehen. Dies
stellt das Verbindungsstiick zwischen Akkumulatoven Verbrauchern dar. Ziel bei der
Entwicklung war es, mehrere Akkumulatoren redundamsammenzuschlieBen, so dass
Spannungseinbriiche eines Akkumulators nicht zuteSyseeintrachtigung fuhren.

Der Test des Stromversorgungssystems konzentsiefiem Wesentlichen auf die Erprobung
und Validierung dePower Supply Board®abei war von Interesse, ob deardsim Stande
sind, die spezifizierten Leistungen aufzunehmen uwmeiterzuleiten, ob diese einem
simulierten Worst CaseSzenario ausgangsseitig standhalten kénnen und sigie die
Temperaturentwicklung wéhrend normaler Bedingungerd Worst CaseBedingungen
darstellt.

A - 3.1 Testmatrix und Testaufbau

Die Boardswurden uber eine externe Stromquelle versorgtrftievurden leistungsstarke
Netzteile (30 A bei 12 V) verwendet. Diese Netaesimulierten die Akkumulatoren.
Ausgangsseitig wurden die Boards mittels einstedlbaViderstande belastet. Es wurden
verschiedene Stromstarken eingestellt, die entepret verschiedener Flugphasen
ausgewahlt wurden oder der maximalévorst CaséAnnahme entsprachen. Zusatzlich
wurden die Boards mit elf Temperaturfihlern ausgestattet, welche die
Temperaturentwicklung auf kritischen Bauteilen dBsards erfassten. Diese Daten sowie
Eingangs- und Ausgangsspannungen und Strome wiurdgstenlogs festgehalten.

Die Testmatrix stellt sich wie folgt dar:
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Test | Voltage/ # of Output Stop criteria Test issue
# input [V] used consumption
inputs [A]
1 6V 3 30A 130°C on surface of diodes Full load without
cooling
open box
2 6V 3 24 A 1h or static cond. With cooling plate
open box
3 6V 2 24 A Static cond. With cooling plate
open box
4 6V 3 30A Static cond. With cooling plate
open box
5 6V 3 30A Static cond. Closed box
6 6V 4 24 A5 min 5 min start Normal flight
10 A 25 min 25 min cruise program closed box
24 A5 min 5 min landing
10 A5 min 5 min ground op.
10A 15 min | 15 min ground op. external
interface
Sum 55 min

Tabelle 21 Testmatrix Stromversorgungs-Systemtest

Im Fluggerat kommen insgesamt funf Stromversorgbogsn zum Einsatz. Da alle baugleich
sind, wurde flr die Tests der Boxen der kritischstevendungsfall gewahlt, welcher bei der
Verwendung im Servostromkreis auftritt. Der Tesinbaltet einWorst CaseSzenario (#1)
ohne Kuhlkorper und offener Box, zwei Tests untermialbedingungen mit hoher Belastung
mit Kiahlkorper, je einWorst CaseSzenario mit Kuhlkdrper mit offener und geschlosse
Box sowie eine Simulation eines normalen Einsdizfal Flug.

Die Testzeiten sind jeweils mindestens so gewdhks das Abbruchkriterium auf3erhalb der
von dem Akkusystem selbst erzeugbaren Zeiten &gt der Test erfolgreich absolviert, so

ist die Box fur einen anspruchsvolleren Fall vaiti als er im Betrieb des Fluggerates
auftreten kann.

Die Stromstarke der Versuche basiert auf vorangggasn Tests und Hochrechnungen.
Wahrend des Windkanalversuchs der Gesamtkonfiguraturden bereits Aktuatorenstrome

aufgezeichnet. In Abbildung 115 ist ein zugrunagdinder Datenlog dargestellt. Rot stellt
den Anstellwinkel des Fluggerates dar. Bei diesest Wurde der Anstellwinkel von -10° bis

+30° variiert (v= 44 m/s). Die blaue Linie kennzeet die dazugehoérige Stromaufnahme
aller Aktuatoren. Es ist zu erkennen, dass der mmabei Strom bei circa 12 A liegt.
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Abbildung 115 Stromaufnahme der Aktuatoren im Windkanal

Uber die ebenfalls im Datenlog verfligbaren Vermegen der Einzelklappen wurde die
durchschnittliche Stromaufnahme der Klappen erfitteSie sind in  Tabelle 22
zusammengefasst. FU€ruiseBedingungen kann eine Stromaufnahme aller Klappen
kumulativ von circa 5,4 A angenommen werden.

Control surface type Number of CS Current per CS rsu
Flaps 12 0,25 3
Elevators 4 0,1 0,4
Rudders 4 0,1 0,4
Ailerons 4 0,15 0,6
Sum of all CS in cruise 5,4

Tabelle 22 Durchschnittliche Stromaufnahme der Steerfunktionen

Die angenommene Last fur d€ruiseFall (Anstellwinkel nahe Null) finden sich auch in
Abbildung 115 wieder. Fur die Dauerbelastungsvdrsuder Boards wurde mit einem
Sicherheitsfaktor von zwei kalkuliert. Somit ergebsich 10 A als Dauerlast fur eine
Langzeitsituation, unCruiseBedingungen zu simulieren. Erst ab Anstellwinkedf3gr 10°
beginnt die Stromaufnahme der Klappen deutlichteigen. Fur den Test wurden maximal
30 A als Belastung definiert, was einem dreifaclhdrén Wert als den im Windkanal
maximal gemessenen entspricht. Diese Situationané@ wie sich im Volllastversuch zeigt,
ebenso bewaltigt werden.

Wie oben im Text beschrieben, wurden 8ieards mit Temperaturfiihlern ausgestattet. In

Abbildung 116 sind die Positionen der Temperatissen eingezeichnet. Fir die Tests ist es
zudem interessant, Uber wie viele Stromeingédngé.eigtung eingespeist wird. Das hat auf

die Temperaturentwicklung einen erheblichen Eirgludaher wurden - wie in der Testmatrix

(Tabelle 21) ersichtlich - auch hi&forst CaseBedingungen angenommen.
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Abbildung 116 Position der Temperaturfiihler auf demPower Supply BoardQuelle Boardlayout
Ingenieurblro SFL-GmbH; modifiziert)

A - 3.2Ergebnisse Power Supply Board Tests

A -3.2.1Test 1 Volllastsimulation

Der erste Test stellt eine Volllastsituation dabetdasBoardflieRt ein Strom von 30 A. Das
entspricht der Last, wie sie auftritt, wenn an ralEngeschlossenen Aktuatoren maximale
Blockierstrome flieRen. Diese Last kann dauerhaftbei einem gleichzeitigen Defekt aller
angeschlossener Aktuatoren erreicht werden. Im ldtiratrieb konnen bei gleichzeitigem
Bewegen aller Klappen Spitzenstréme in diesem BRrauftreten, die jedoch nur von kurzer
Dauer sind (im Bereich weniger Sekunden). Fur dest Wurden di®oardsdiesen Stromen
eine Stunde beziehungsweise bis zum Erreichen awstanten Temperaturmessungen
ausgesetzt. Gleichzeitig wurden nur drei Stromeiggabenutzt, was einen Ausfall eines
Akkumulators simuliert und die Last auf die verblmden drei Eingange und
korrespondierenden Bauteile verteilt. Das fuhrtemer auf3ergewdhnlich hohen Belastung
der verbleibenden Eingange und der dazugehdrigateBa Der Test zeigt (Abbildung 117),
dass die Temperatur bis auf einen Wert von ciré€@@nsteigt. Die Dioden, auf denen die
Sensoren befestigt sind, arbeiten bis zu einer Beatgr von 120C. Da diese Temperatur
als kritisch und nahe am oberen Limit anzusehenvstden weitere Tests mit Kiuhlkérpern
vorgenommen.

Die heiReste Region dé&oardsist der Bereich um die Sensoren 11, 10 und 9 Herem
Seite desBoardssowie um die Sensoren 1 und 2 der unt@eardseite. Das ist durch die
bewusste Nichtbenutzung des Eingangs mit der Melks8t4 zu erklaren.
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Abbildung 117 Temperaturverlauf Power Supply Board'est 1

A - 3.2.2Test 2 und 3 Kuhlkorpererprobung

Die Tests 2, 3 und 4 wurden unter Verwendung dfidgkorpers vorgenommen. Die Anzahl
der verwendeten Stromeingange wurde variiert. Diessts sollen den Effekt beim Einsatz
eines Kuhlkérpers veranschaulichen. In der erstbas® wurden drei Stromeingange
beschaltet, in der zweiten zwei. Der Strom wurdeesgi auf 24 A reduziert (Test 2, 3). Da
der erwartete Temperaturverlauf im dritten Testdnolegen sollte, wurden diese beiden
Tests direkt hintereinander ausgefuhrt. In Abbilgldri8 ist gut zu erkennen, dass sich die
Temperatur auf einen Wert von circa°@0 einstellt. Im nun folgenden Test 3 wurde ein
zusatzlicher Stromanschluss stillgelegt, womit wiiterer Batterieausfall simuliert werden
sollte. Die Strommenge wurde jedoch beibehaltenwaiterhin dasiVorst CaseSzenario zu
testen. Wie im Datenlog zu erkennen ist, fallen dWerte der zugehdrigen
Temperaturmessstellen ab (T 3/9), wogegen die ewdahden noch arbeitenden
Eingangselektroniken mit hoherer Last weiterlaufieid dadurch eine  Temperaturerh6hung
zu verzeichnen ist (T1, T11, T2, T10). Die resudéttele Endtemperatur unter °8D liegt
weiterhin unterhalb der maximalen Spezifikation Dexden.
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Abbildung 118 Temperaturverlauf Power Supply Board'est 2/3

A - 3.2.3Test 4 und 5 Vergleichstest mit Kiihlkérper

Test 4 ist der korrespondierende Test zum ersteiiest 4 wurde der direkte Vergleich mit
einem Kuhlkorper durchgefuhrt. Die drei verwende®&romeingédnge wurden jeweils mit 10
A belastet. Die Testzeit betrug 20 Minuten. Das chihssskriterium war eine weitgehend
stabilisierte  Temperatur. Der Effekt des Kuhlkompesatzes kann in diesem Test
uberzeugend dargestellt werden. Die Temperatubtblgiter 90C, was einer Verringerung

von circa 10C entspricht. Weiterhin ist der Temperaturanstiefgand der Warmekapazitat

der Kuhlplatte deutlich langsamer als beim erstest.T

RN E - |

Abbildung 119 Power Supply Boaranit und ohne Kuhlkdrper
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Abbildung 120 Temperaturverlauf Power Supply Board'est 4

In Test 5 wurde der Test 4 wiederholt. Im GegenzatZest 4 wurde jedoch das Gehause des
Power Supply Boardgeschlossen. In Abbildung 121 ist der Datenloge&heTests tUber 30
Minuten dargestellt. Die maximale Temperatur eheiwieder Werte um SC. Zur
Bewertung der Ergebnisse sei nochmals erwahnt,utdss realen Bedingungen diese Strome
von den Akkumulatoren nicht Uber so lange Zeit getpen werden konnen. Die
Akkumulatoren waren bei einer so hohen Last bereith wenigen Minuten leer. Diese Tests
zeigen jedoch, dass dieower Boardsbei einer theoretischeWorst CaseBelastung nicht
versagen. Es ist wahrscheinlicher, dass die ertispnelen Aktuatoren vorher durchbrennen.
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Abbildung 121 Temperaturverlauf Power Supply Board'est 5

A - 3.2.4Test 6 Flugfall-Simulation

Um die real entstehenden Temperaturen wahrend Einges abschatzen zu kénnen, wurde
eine Simulation vorgenommen. Dazu wurden zunadagipRasen und entsprechende Stréme
definiert. Diese Annahmen wurden von Windkanalvengm abgeleitet, welche zu dem
Zeitpunkt bereits vorlagen.

Test | Voltage/ # of Output Stop criteria Test issue
# input [V] used inputs consumption
[A]
6 6V 4 24 A5 min 5 min start Normal flight
10 A 20 min 20 min cruise program
24A 5 min 5 min landing closed box
10 A5 min 5 min ground op.
10A 15 min 15 min ground op. externa|
interface
Sum 50 min

Tabelle 23Power BoardTest 6 Normalflugsimulation

In Tabelle 23 sind die Stromwerte fir die verschieeh Flugphasen dargestellt. Diese wurden
bereits mit einem Sicherheitsfaktor von zwei angemen.

In den ersten funf Minuten wird die Startphase $ienu Die Temperaturen auf deBoard
erreichen 58C. Die angelegten 24 A fuhren zu einem rascheniégster Temperatur. Eine
realistische Mandverzeit ist jedoch zu kurz, umhanoar annahernd in kritische Bereiche zu
gelangen.

In der Phase 300 s bis 1500 s wird eine Normalilugson simuliert (mit Sicherheitsfaktor
2). Die maximale Temperatur stabilisiert sich bheta 40C.

Danach folgt die Simulation des Landeanfluges, wdbe Strombelastung maf3geblich durch
die gesetzten Landeklappen beeinflusst wird. DimmFeratur liegt an den hei3esten Stellen
bei 55C, was gleichzeitig die Maximaltemperatur diesestd darstellt.
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Zum Zeitpunkt 2100 s, an dem die Bodenoperationaries, wird von interner auf externe
Stromversorgung umgeschaltet. Diese Schaltung defisich ebenfalls auf deBoard und
wird durch die Messstellen sieben und flnf GbetwaEs ist gut zu erkennen, dass nach dem
Umschalten auf externe Stromversorgung die Tempeddr Eingangselektronik auf circa
50°C steigt. Die anderen Bereiche kuhlen in dieses@lad.

Die maximale Temperatur in diesem Test lag bei aci®5C. Es wurde in den
vorangegangenen Tests bereits gezeigt, dass stweplingeren Zeiten als auch bei hoheren
Strombelastungen dRoardsinnerhalb der Spezifikation bleiben.

= Current [A] A1 Temp [°C] =====A2 Temp [°C] ===A3 Temp [*C] === A4 Temp [*C] ====AS5 Temp [°C] AB Temp [°C]
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Abbildung 122 Temperaturverlauf der Power Boardsbei einer Normalflugsimulation

A - 3.3Schlussfolgerungen

Der kritische Aspekt fur diePower Boardsist die Temperatur, die sich wahrend
Hochlastphasen einstellen kann. In den Tests kayereigt werden, dass die Temperatur der
Bauteile ohne Kuhlkorper bei Hochlastversuchen We&°Q liegt und mit Kihlkérper auf
etwa 90C gesenkt werden kann.

Die hohen Temperaturen werden von Dioden erzeugiche durch die Sensoren in diesen
Tests Uberwacht wurden. Die thermische Energie el das umliegende Material auf dem
Board verteilt und an die Luft abgegeben. Es ist zu bebten, dass die Dioden nahe des in
Abbildung 116 und Abbildung 123 ersichtlichen, mkRandes heil3er werden als die zentral
oder weiter rechts verbauten. Die Ursache ist déné&re Kuihlflache, die der am Rand
verbauten Diode zur Verfugung steht. Daher kanulén Tests eine Temperaturverteilung
beobachtet werden, wie sie in Abbildung 123 chardtisch dargestellt ist. Der Kihlkdrper
fuhrt zu einer Verringerung der maximalen Temperatier Dioden, verbessert den
Temperaturfluss und erhoht die Widerstandfahigkles Boards gegen Temperaturspitzen.
Auf der anderen Seite bringt der Kihlkdrper dur@ine Grof3e auch ein erhebliches
Mehrgewicht mit sich.

% Die schwarze Linie stellt den Datenlog fiir einen meehreren Versorgungseingangen dar. Die Strorae all
Eingénge ergeben die Gesamtbelastung fiBdasd

189



A
Temp.

- = 1 J Ll Position

Abbildung 123 Temperaturverteilung auf demBoard (Quelle Boardlayout Ingenieurbiiro SFL-GmbH;
modifiziert)

Die Tests 1 bis 5 stellen Tests mit hohem Sichesfaditor im Sinne der Stréme und
angesetzten Testzeiten dar. Die Temperaturen bleibe allen Tests innerhalb der
Spezifikationen der Bauteile. In Test 6 wird einrialflugszenario simuliert, welches
absolut aulRerhalb von kritischen Testergebnissen li

Die Tests in ihrer Gesamtheit haben ergeben, das€8aidver Supply Boardsicht nur unter

Normalbedingungen sicher arbeiten, sondern aucherurkombinierten, kritischen
Bedingungen wie Batterieausfall und gleichzeitig¥orst CaseSzenario bezuglich der
Stromentnahme und Belastungsdauer.

Die Power Supply Boardsonnten mittels dieser Tests evaluiert werden.
A - 4 Aktuatorentests

A - 4.1 Testziel

Die Tests dienen der Ermittlung der Leistungsfabigk der Steuerflachen—

Antriebskomponenten. In Langzeit- und Volllasttestsurden die Stromaufnahme,

Temperatur, Position und Drehmoment ermittelt. Gleeitig wurden Vergleichstests mit
verschiedenen Fabrikaten durchgefihrt, um eine Abkwu treffen und sie zu validieren.

Alle Tests wurden mehrfach und mit mehreren Exereplaviederholt. Volllasttests wurden

mit je drei Servos bis zur Zerstorung ausgefuhm, Aussagen Uber die Belastbarkeit und
Versagensarten treffen zu kbnnen.
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Jumbo digi X X X X
HS 5955 TG X X X X
ACT XTO7TG X X X X X X X X

Tabelle 24 Testmatrix Aktuatoren

Die Tests wurden jeweils innerhalb der vom Herstedingegebenen Systemspezifikationen
durchgefuhrt. Da es sich im Falle der ACT XTO7TGv®e um ausgewiesene 7,5 V Servos
handelt, wurden diese unter hoheren Versorgungespgen zusatzlich getestet.

Anzumerken ist, dass es sich bei diesem Servo nm spezielle Version des HS 5955 TG
Servos handelt. Daher ist der Vergleich dieseddreiTypen von besonderem Interesse. Bei
gleichen Abmalf3en und Gewicht soll das ACT XTO7TG630ehr Drehmoment erzeugen.

Innerhalb dieser Abhandlung werden vor allem dist3eles HS 5955 TG beschrieben, da
dieses Produkt in der Plattform zum Einsatz komBie anderen Servotypen wurden
aufgrund der Testergebnisse nicht ausgewahlt.

Es ist weiterhin anzumerken, dass es im Bereichvittellbaukomponenten eine erhebliche
Diskrepanz zwischen den im Datenblatt angegebepenifkationen und der realen Situation
gibt. Einschlagige Tests haben gezeigt, dass bedrigpreisigen Komponenten die
Datenblattwerte von Drehmomenten nur zu circa 308lewerden und bei hochpreisigen
Komponenten zu circa 50%. Es ist daher ratsamgelghlten Komponenten genauestens zu
Uberprifen und durch eigene Testreihen die realeziffigation zu ermitteln. Die real
ermittelten Werte sollten bei der Systemauslegungsrminde gelegt werden. Das genannte
Phanomen ist auch bei den hier aufgefiihrten Te#tgerzu beobachten. Daher wurde bei
jedem Geréat zuerst das maximale verfiugbare Drehmbearenittelt und davon circa 30% fur
den Dauerlastversuch angenommen.

A - 4.2Vermessung des maximalen Drehmoments

Die Maximaldrehmomentmessung wurde unter bestmiégticBedingungen fur die Servos
durchgefuhrt.

= Die Spannungsquelle ist als konstant und quasidashangig anzusehen.
= Die Spannungsquelle stellt keine Einschrankung djedu der zu erwartenden
elektrischen Strome dar.
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Abbildung 124 Messung des maximalen Drehmomes

Das Servo wird dabei fest eingespannt und mit eifieilscheibeversehen. Die Wellscheil
garantiert unabhangig von der Servoposition gleietebelverhaltnisse. Das Servo w
ausgelenkt und die Kraft Uber einen Kraftaufnehimestimmt. Die einzelnen Lastphas
werden nur kurz angefahren, so dass Temperatuisg&lvrnachlassigt werden kénn
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Abbildung 125 Servc-Drehmomentmessung bei V Versorgungsspannun

Die Abbildung 12t zeigt den Datenlog der ehmomentmessung eines Servos bei
Versorgungsspannung. Im Datenlog sind die zu derijgen Drehmomenten gehorenc
Leistungsaufnahmen dargestellt (griin). Die Spanndeg Energieversorgung ist in bl
dargestellt. Das Servo hat bei Volllast eine tungsaufnahme von circa 10 W. Das entspl
bei 5 V Versorgungspannung einer Stromaufnahme nA. Der Anstieg de
Temperaturkurve (lila) zeigt, dass ein erheblichedl der Energie in Warme umgewanc
wird. Ein weiterer Test dieses Servos wurde uFlugbedingungen durchgefihrt. Dafir w
die Konstantspannungsquelle durch einen auch i Vuowendeten Akku ersetzt. Unter L
kommt es beim Akku zu einem Spannungseinbruch umet €amit verbundenen Redukti
des Drehmomen
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Abbildung 126 Drehmomentmessung Hitec HS 5955TG mtromversorgung aus einem Flugakku
A - 4.3Langzeitversuch

A - 4.3.1Versuchsaufbau

Der Langzeitversuch dient der Analyse des Verhaltales Servos unter normalen
Flugbedingungen. Dazu wurden Lasten definiert undsed zyklisch eingeleitet. Die

Einleitung der Lasten erfolgte in einer abstrakiertiedoch dem spateren Anwendungsfall
angenaherten Form.

Dazu wird das Servo mit einem Wellrad versehenr imdches ein Riemen lauft. Am Ende
des Riemens sind definierte Gewichte angebraclet@wichte sind Uber Federelemente mit
dem Riemen verbunden. Uber den Durchmesser desadked und der Dimensionierung der
Gewichte lassen sich die maximal entstehenden Dygtente bestimmen. Das Federelement
in Form eines elastischen Seils dient zur zeitligbrteilten Lasteinleitung. Die
Belastungskurve ist in Abbildung 127 rechts damg#stDas Servo ist an einen Controller
angeschlossen, der zyklische Signale erzeugt, enit die Bewegung des Servos eingeleitet
wird. Dauertests wurden mit einer Testzeit vonzZoi80 Minuten durchgefihrt.
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Abbildung 127 Langzeitversuch Aufbat

Im obigen Bild ist links die unbelastete Situation géestellt und rechts der Moment (
maximalen Belastung. Dabei werden die Lasten zsfklisechts und links angehoben. |
Lasteinleitung erfolgt aufgrund der Verwendung aastischen Elementen nicht akt. Bis
zur vollstandigen Anhebung der Last ergibt sicleansteigende Lastkurve. Sobald die |
schwebt, stellt sich bis zum Absetzen der Laskemstantes Drehmoment ein. Die Frequ
dieses Versuches liegt bei zwei Sekunden. Die vesete Wellschbe eliminiert Einfllss
von Servoarmlangen und variierende Drehmom
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Abbildung 128Beispiel eines Datenlogeines Langzei-Versuchs mit zyklischen Laste

In der obigen Abbildung ist ein Datenlog eines Lagityersuchs dargestellt. Es wertc
Servosignal und Position gemessen (braun und sehwidie Position des Servos wird (Ut
einen externen Winkelaufnehmer vermessen. Dieseat&igsind nicht in das -System
umgerechnet, sondern stellen -Messdaten dar. Sie dienen zum qualitativen Vergleic
Beginn und am Ende des Versuchs. Uber diese Wasst kich feststellen, ob sich du
Temperatureinflisse oder andere Effekte die angefi@m Winkel verander:
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Die Spannung des Systems ist in blau dargestsllisttgut zu erkennen, dass sie als kon:
und unabhéngig vom Lastfall angenommen werden kdde. rote Kurve stellt di
Stromaufnahme des Servos wahrend der zyklischeteibdstung dar, die griine Kve die
Leistungsaufnahme. Zu beachten ist, dass die halgstungsaufnahmen wahrend «
Anhebens der Last anliegen und solange die Lasteduth Sobald der Absetzzyklus begir
sind die Leistungswerte bereits wieder sehr gergay,die Schwerkraft nun terstitzenc
wirkt. Die Schwankungen im unteren Lastbereich simdif Seilstraffungseffeki
zuruckzufihrer
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Abbildung 129Langzeittes - exemplarischel Temperaturverlauf (lila Kurve)

Als ein weiterer Wert wurde die Temperatur des 8grwahrend der Dauerlastversu
aufgezeichnet. Der Sensor wurde auf die Kihlripperigebracht. Die Kuhlrippen a
Servogehause dienen zum schnellen Ableiten demmarén entstehenden Warmeenet
Uber die Kihlrippensollte ein gutes Abbild der im Inneren vorherrsaten Bedingunge
abzuleiten sein. Interessarur die Langzeitversuche ist, ob sich fiir die Teraper ein
stationérer Zustand einstellt und ob dieser untertlar Grenztemperatur liegt, dem das
Servo in vorangegangenen Versuchen bereits Versagameinungen zeigtAbbildung 129,
x-Achse: Zeit, -Achse Temperatur und Leistung; stationarer Temurwert bei circa 60°C’

A -4.3.2Test des HS 5955 TG Serv

In Abbildung 130ist der Dauerlastversuch des spater auch verwantt3e5955 TG Servc
aufgezeichnet. Die Verscungsspannung liegt bei 5 V. Die Temperatur staeilisich be
44°C.
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6,00 50,0 6,00 50,0
Min/Max Werte:
Kapazitit 206 mAh 450 e I
500 T'Spannung 4,98V 75V 100 5,00 Hitec Servo HS 5955 TG w00
Strom 0A/1,31A /M/— Min/Max Werte: rod = 19,0mm
Al 25,2°C.143°C, Hitec Servo HS 5955 TG 350 Kapazitat 171 mAh mass = 30079 350
#9011 Temp intern 23 245°C o =15 O 00 Spannung 4,98V / 4,99V cycle = 25
mass = 3007g w0 Strom  -0,05A/1,23A i S w00
ol 25 Al s8I0 0% of max oraue
duration ~ 1615 s Temp intern 21,5°C / 23,3°C
60% of max torque 200 20,0
2,00 150 2,00
150
100

1,00 ’
I
I Ll I \

PP i e o el

nnnnnnnnnnnn 1062 Zeitls]  uniL. SN 19083

Abbildung 130Dauerlastversuch !V; 60% des max. Drehmoments; H. 5955TG®

® Die Abbildung besteht aus zwei Teilen, die technisetiingt durch den Wechsel des Datenloggers eets
Das ist erforderlich, da die GroRRe des Datenspesdbegrenzt ist. Wahrend des Wechsels wird deru¢erfir
einige Minuten unterbrochen, wodurcie im Bild gezeigten Abkiihlungserscheinungen ehtst
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Da es sich bei dem HS 5955TG um das zum Einsatariande Servo handelt, wurde es
nochmals unter héheren Anforderungen getestet. Bazde die zyklische Last auf 90% des
maximal vom Servo erzeugbaren Drehmoments gesetzt.

I—Spannung [V] —— Strom [A] —— A1 Spannung [mV] Temp intern ["C]I AT

u,

6,00 50,0
~IMin/Max Werte: |

|Kapazitat 202mAn |
5.00 epo@NNUNG 4,97V / 4,99V

|Strom  0A/251A . 1400
A1 27,1°C ’1 42]90 HIteC SerVO HS 5955 TG
1o | | Temp intern 23,9°€725,3°C Radiil= i 720
L P e s s o e T IR A B Mass: 4500g
T T [ Cycle: 2s T30
e L Duration ~1620 s ]
3,00 25,0
o o NN _ .
2,00
rrrrrrr | TR [T T 1 T erd ot I T e o WA 1150
10,0
1,0

5,0

I
I
I
I
I
|

el

W R R

Il | |
I | |
I | I
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Abbildung 131 Dauerlastversuch HS 5955 TG; 5 V; 90%les maximalen Drehmoments

Es hat sich gezeigt, dass sich die Temperaturibsenh Validierungsversuch ebenfalls unter
45°C stabilisiert. Da - wie spater gezeigt wird - @eenztemperatur bei circa 88 liegen
wird, wurde dieser Wert als akzeptabel eingestuft.
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A - 4.3.Z Einflisse der Temperatur atf die Leistungsaufnahme

Hin/Max Verte: |—Leistung [¥¥] — A3 Temp [°C] I Servo Hitec HS 5955TG #2 0
F, A3 Flugzeit 00:27-00 Arm: 30mm O
him:s aight;.25000.0
LA AMotorzeit G 000700 ) | oo fooa Lo odo Lo b e el 0 SESEE
e
‘|Kapazitat - 314 mih
5000 e S5 | Ul L B R . EEiEE
50,00
40,00
30,00
10,00

L A

il |J|||ﬂ|||\"Iu"hl"ll.||||"||I|||II|J|||"|I\|||I||||.mll.||\."|||||II.“IJ”I||||\."||mll.‘|I."|||||II.J|I.J"||I||I.]||J"I|J|I.I||.I||II.||II||||||||.]IIJ"\IJIIJ"J”II.|U."|\|I|I|.]Il.mlhhl.mdlhl.|||.]||u||||.]||.i||u||||.]|||]||||.|||.I||||||II.]|\.I|||u||hl|||]”l| ||\.J||.|||||. ||J|\|.||II.JlI.J"ul‘ll.]ll.i"||.|||.J|||.||||.]|IJ||||.|||.|I||J||||L|IIJ|||
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Abbildung 132 Temperatureinfluss auf die Leistungsaufnahm
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Wahrend der Dauertests konnte ebenso der Einfless Témperaturerhbhung auf «
Leistungsaufnahme der Servos ermittelt werderAbbildung 132 ist die Veranderung d«
Leistungsaufnahme unter Temperatureinfluss exempladargestellt. Die grine Kurve stt
die einzelnen Maximalwerte der Zyk in einer in >Richtung stark gestauchten Weise 1
Daruber befindet sich die Temperaturkurve (lila).diesem Diagramm ist zu erkennen, ¢
die Hohe der Maximalwerte mit der Zunahme der Tawatpe zunimmt. Der Leistungsbed:
steigt um etwa 20% und mit zwei roten Linien im Diagramm gekennzeichi
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A - 4.3.4Versagensgrenze durch Uberlast

Hin Max Werte: sare Lt — Leistung [W] —— A3 Temp [°C] — A1 foeemni T KT07TG #6 0
U LP AIE ugzeit  00:27 : (b - ;u....%ﬂ;j al
|Motorzeit  00:04:27 him:s weight: 2500g.0 <

(oo Kapazitst - 210 mah cycle: 25 - 0Omy
Energie 95 Wxnin Power supply: 7.5%

a0 00 4 Spantiung z.DV o7 BBV i

= |Stron o HA e ns 99k 40,0 my

Leistung? % 0§ B80T .

oon 4B AT LTEOD 2 TaRd aaa AR e

AL
\/ wT b‘\/v
112000 myv
70,00

= 10000 my

60,00 4

40,00 + - 8000 mY

40,00 4
= 6000 mY

30,00 4
- 4000 my

20,00

“hdn b = .

A A AR o
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Abbildung 133 Dauertest mit Uberhitzungserscheinung

In Abbildung 133 ist ein Beispiel eines Dauertesit einem Servoversagen dargestellt. Bei
diesem Test erlitt die Leistungselektronik fur eiBewegungsrichtung bereits nach 15
Minuten einen Defekt. Die Temperatur erreichte theisem Test circa 88. Der Defekt,
welcher durch Uberhitzung entstand, kann wie folgtrakterisiert werden:

= Das Servo konnte danach nur noch Bewegungen inReaitung ausfithren
= Es entstand keine Blocksituation. Das Servo folgin vaulRen eingeleiteten
Bewegungen.

Bei diesem Test wurde ein fur 7,4 V spezifizier@svo benutzt. Diese Servos sind fir den
Einsatz an Lithium-Polymer-Zellen konzipiert. Da @sLiPo im geladenen Zustand Uber 8 V
Spannung bietet und somit tber der Nennspannugg keuss dieser Test in jedem Falle
bestanden werden.

Es ist deutlich zu erkennen, dass die Temperataj fei diesem Test bei circa 68°C liegt.
Die Versorgungsspannung liegt bei 7,4 V, was demndpannung 2s-LiPo Akku entspricht.
Die Stromaufnahme liegt bei etwas Uber 2 A. DieaBtlng wurde, wie oben beschrieben, auf
30% des maximalen (real gemessenen) Drehmomengszgedas entspricht etwa 15% des
im Datenblatt angegebenen Wertes. Die Warmeenaiigiajnter diesen Bedingungen in das
System eingeleitet wird, ist zu hoch und fuhrt ziersagen der elektrischen Bauteile.
Resultierend ist zu sagen, dass die fur 7,4 V fipezien Servos durch den hohen
Warmeeintrag in das System leicht zerstort werdEn.ein 2s-LiPo Akku unter geladenen
Bedingungen Uber 8 V Spannung bietet und somitZéiestérung noch friher zu erwarten
ware, ist das ein weiterer Grund, auf die Nutzdmgses 7,4 V Servotyps zu verzichten.
Dieses Ergebnis ist flr den getesteten Servotyjggird kann nicht auf alle Servos fir 7,4 V
angewendet werden. Es ist anzunehmen, dass durereventwicklung durchaus Servos fir
den Betrieb an 2s-LiPo-Zellen verfugbar sind. Dierdagensart dieses Servos ist aufgrund
der Baugleichheit mit dem spéater verwendeten HS586sehr interessant. Beim HS5955TG
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liegt aufgrund der geringeren Versorgungsspannumg Kemperaturproblem vor, allerdings
konnte die Versagensgrenze mit diesem Test lokaligierden.

A - 4.4 Blockierversuch

Beim Blockierversuch wurden die Servos mit maximmalerehmoment auf Block gefahren.
Die Servos mussen fur diesen Versuch diese Situatioe Schaden tberstehen. Wahrend des
Tests werden die Servos mit der fir sie spezitiereEpannung versorgt.

Als Ergebnis wurde festgestellt, dass die 7,4 W&gpen bereits nach circa 70 Sekunden
Block versagten, wogegen die anderen Servotypese d@uation unbeschadet und dauerhaft
uberstanden haben.

A - 4.5 Zusammenfassung Servotests

Fur den Systementwurf bedeuten die Ergebnisse,ictaSalle einer Blocksituation gentigend
Zeit zum Abbruch des Fluges beziehungsweise desiiszur Verfigung steht und eine
aulRerplanméRige Landung eingeleitet werden kamm.Servodefekt sollte im Normalfall
nicht zum Verlust des Fluggerétes fuhren, woflrcHutie Auswahl und Dimensionierung der
Servos auch die Voraussetzungen getroffen wordah 8las ausgewéhlte Servo durchlauft
fehlerfrei und reproduzierbar das Testprogrammdiiien langeren Zeitraum, als ein Flug
durch die Limitierung von Akkukapazitat und Treis$¢olumen maximal dauern kann.

A - 5 Flugabbruchsteuerung

Die Flugabbruchsteuerung ist in 6.4 beschriebendén folgenden Abbildung sind die

Hauptkomponenten des Fallschirmsystems dargesfeiis Fallschirmfach ist mit einer

Sprungfeder ausgestattet, welche innerhalb einem&iumummantelung gefihrt wird und

bei Ausloésung den Fallschirmdeckel heraus wirfteder Mechanismus wird Uber einen
Bolzen ausgelost, der von redundant arbeitendervoSkuatoren bewegt wird. Der

Hauptschirm liegt in Form eines Schlauches in deswhF Der Pilotschirm wird locker

dartber drapiert und mit dem Deckel des Fallsclaomés verbunden. Bei Auslésung wird
zunachst der Deckel vom Fluggerat gesprengt. Dek&ezieht dann den Pilotschirm und
dieser den Hauptschirm aus. Das Fluggerat ist ram dHauptschirm Gber drei Gurte
verbunden, die das Fluggerat in der Normalfluglagkken. Damit ist gewahrleistet, dass bei
guten Bedingungen das Fluggerat auf dem Fahrweriteta welches bei Aktivierung der
Flugabbruchsteuerung automatisch ausfahrt.
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Abbildung 134 Hauptkomponenten Fallschirmbergesystem

A - 5.1Testziele

Die Flugabbruchsteuerung wurde in zwei Phasen tgetesWahrend statischer
Ausldseversuche wurden statistische Werte generiBet zeigen sollten, inwieweit die
Ausloseeinheit zuverlassig operiert. In Windkaneduehen sollte nachgewiesen werden, wie
sich das System unter angestromten Bedingungenélvetmd vor allem, wo die
Systemgrenzen bezuglich niedriger GeschwindigkeitehAnstromwinkel liegen.

A - 5.2 Statische Ausloseversuche

In einer Testreihe wurde das komplett integriertgsl8sesystem in seinem finalen Design
getestet. Es lag eine 100%ige erfolgreiche Ausigsumor. Im Verlauf von Uber 50

Fallschirmaktivierungen wurden keine Fehler im 8gst in der Konstruktion oder dem
operativen Handling festgestellt. Wahrend dieserrsMehe wurde entschieden, zur
Unterstitzung der Bodencrew eine Kontroll-LED nagfisten, die dem Bediener Gewissheit
Uber die saubere Verriegelung des Fallschirmfagligs

A - 5.3 Ausschussversuche im Windkanal

A - 5.3.1Testaufbau
Die Tests wurden im Béenwindkanal der Universitétt§art durchgefihrt.

Fur die Tests wurde eitMock up des Rumpfsegmentes, welches das Fallschirmfach
beherbergt, im Windkanal benutzt. In dem Testsdymwvurde das Rettungssystem
installiert. Das Rumpfteil wurde im Windkanal verzuAus Sicherheitsgriinden konnte eine
Offnung des Hauptschirms nicht durchgefiihrt werdeas auch nicht Bestandteil dieses
Tests sein sollte. Vielmehr musste erprobt unddiexti werden, dass der Pilotschirm in der
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Lage ist, das Gewicht des Hauptschirms aus demdRalinfach zu ziehen. Dabei wurden die
Bedingungen des Tests so gewahlt, dass die Gram2dedfligbarkeit des Fallschirmsystems
ermittelt werden kann. Der Hauptschirm und der tBdbirm sind Zukaufteile und wurden
bereits in ihrem normalen Operationsfeld weitrercherprobt. Es kann daher vorausgesetzt
werden, dass sobald der Hauptschirm den Fallschbivatht verlassen hat, auch die Offnung
des Schirmes erfolgreich verlauft.

Abbildung 135 Testaufbau Windkanalversuch Fallschimsystem

Aus den oben genannten Grunden fokussierte sicBedidest auf die erfolgreiche
Ausbringung des Fallschirms aus dem Fluggeraét.

Fur den Test wurden zwei Parameter variiert. Zummerei wurde die simulierte

Fluggeschwindigkeit zwischen 10 und 17 m/s eindigstgum anderen wurde der

Anstromwinkel um die Hochachse in den Werten 0°, 48° und 180° verandert. Insgesamt
wurden 25 Ausschisse im Windkanal vorgenommen.

Test V [m/s] AoS [°]
1-5 17 0
6-8 10 0

9-10 17 45

11-14 10 45

15-16 17 90
17-20 10 90
21-22 10 180
23 17 180
24-25 10 0

Tabelle 25 Ausschussversuche Fallschirmsystem im Wéiakanal

In den folgenden Abbildungen sind exemplarischel@sisngen dargestellt. Im linken Bild ist
der Deckel bereits abgesprengt und zieht den Bilota (signalrot) nach. Im rechten Bild ist
der Moment gezeigt, in dem sich der Pilotschirrméffund ein Ersatzgewicht entsprechend
dem Hauptschirmgewicht aus dem Fach zieht.
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Abbildung 136 slsetests Fallschirmsystem im Windknal

A - 5.3.2Testergebnisse
Im Test zeigten sich vier mdogliche Testszenariene dich abhangig von der
Stromungsgeschwindigkeit und des Anstromwinkelsteliten.

Szenario:

A Fallschirmdeckel geoffnet und separiert vom Flugger
Offnung des Pilotschirms

A Dummygewicht ausgezogen

A Deckel gedffnet nicht separiert vom Gerat

Angle of Sideslip
pis SRS N .

90° = - - ‘Siﬁ___,k___
45°  _ 4 ____ ‘---_ -
I ya
450 . o d o __ __,_‘___
90°. oo 5"_/°___>‘___

-180° A A— - -

V=10mis  v=17m/s Vv=30m/s V=80m/; sp%

Design speed
of parachute

— — — +
P eeope o B T2

R S A

Abbildung 137 Testergebnisse Windkanalversuche Fatthirmsystem

In Abbildung 137 sind die Ergebnisse der Ausscherssiche des Windkanaltests dargestellt.
Auf der x-Achse ist die Stromungsgeschwindigkeitgeatellt, auf der y-Achse ist der
Schiebewinkel aufgetragen. Die farbigen Dreieckekieeen die getesteten Konditionen und
die Testergebnisse. Der schwarz gestrichelt, um@hBereich stellt den normalen
Operationsbereich des Fluggerates dar. Die hellld@agtrichelte Linie markiert die
Geschwindigkeit fur die dieses Fallschirmsystemverkelt wurde.

Das Fallschirmsystem wird normalerweise fur Hoclkbesndigkeitsdrohnen im
militarischen Bereich eingesetzt und wird zum Lemdbenutzt. Daher ware eine Auslosung
im Bereich des markierten Design Speeds innerhatbndrmalen Operationsgrenzen des
Fallschirms. Die unbemannte Testplattform wird ier@&chen von 30 m/s bis circa 80 m/s
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bewegt. Es kann demnach vorausgesetzt werden diassiftretenden Lasten beim Offnen
des Schirms bei hohen Geschwindigkeiten kein Prolaarstellen. Daher konzentrierte sich
dieser Test auf die Ermittlung der unteren Betigebsze des Schirms.

Bei zu geringen Anstromgeschwindigkeiten bestebt@efahr, dass der Hauptschirm nicht
aus dem Fallschirmfach herausgezogen wird. Dieefgsbnisse zeigen, dass diese Grenze
zwischen 10 und 17 m/s liegt. Des Weiteren kanneaommen werden, dass das
Flugabbruchsystem gerade dann aktiviert wird, wémmne Normalbedingungen mehr
vorliegen, was auch die Fluglage betreffen kanrhedavurden im Test Schiebewinkel von
bis zu 90° getestet und exemplarisch der Fall dewwartigen Anstromung simuliert. Im Test
fuhrten alle Winkel bis zu 90° Schiebewinkel zurfolgreichen Ausbringung des
Hauptschirm-Ersatzgewichtes, insofern sie bei eirf@@eschwindigkeit von 17 m/s
durchgefiihrt wurden. Der sich daraus ergebendebargzBereich des Fallschirmsystems ist
mit der grinen Linie umrandet. Es wird sichtbarssdalieser Bereich den normalen
Operationsbereich des Fluggerates komplett abdd2&s Weiteren ist durch den sich
ergebenden Bereich eine gewisse Zeitreserve voemardie zwischen der Detektion einer
moglichen kritischen Situation seitens des Pilo#uopiloten oder der Bodencrew und der
letztmdglichen Auslésung des Bergesystems besteht.

Die Testergebnisse des Windkanalversuches deschatisystems lassen sich wie folgt
zusammenfassen:

= Im spezifizierten Bereich ergibt sich eine erfolghe Ausschussrate von 100%

= Der Fallschirm arbeitet in Bedingungen bis zu 90&fnstrémung des Rumpfes

= Der spezifizierte Bereich des Rettungssystems delgkt Nutzungsbereich des
Fluggerates vollstandig ab.

= Der Bereich beinhaltet eine grol3e Reserve.

= Die minimale Auslésegeschwindigkeit liegt unterhadim 17 m/s.

= Bei einer Auslésung bei geringeren Geschwindigkeitst eine erfolgreiche
Ausbringung des Hauptschirms bei gentigend groRRdreHgahrscheinlich, da der
Pilotschirm immer vom Flugzeug separiert wird.

A - 6 Vermessung der Luftdatensonde

Die Luftdatensonde wurde in diversen Tests auf ifli@uglichkeit und Genauigkeit
untersucht. Dabei wurde sie im Laminarwindkanal deiversitat Stuttgart bezuglich der
Messgenauigkeit getestet, wahrend Bal ScaleWindkanalversuch am Institut of Aviation
(Warschau, Polen) bis zu maximalen Einsatzgeschgkeden erprobt und wahrend
Freiflugversuchen auf einem bemannten Flug undneios@bemannten Flug unter realen
Flugbedingungen getestet.

A - 6.1 Windkanalversuch - Laminarwindkanal

A - 6.1.1Testaufbau und Testziel

Der Versuch fand im Laminarwindkanal des Institutés Aero- und Gasdynamik der
Universitat Stuttgart statt. Ziel war es, die Sepsdormance zu uberprifen und zu
validieren. Gleichzeitig sollten Kalibrierkurvenfgazeichnet werden.

Maximale Geschwindigkeit 90 m/s
Testsektion 2,73mx0,73m
Testzeit kontinuierlich

Tabelle 26 Laminarwindkanal Parameter
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Die Sonde wurde mittels einer Haltevorrichtung imnékanal derart platziert, dass sie in
einer Richtung geschwenkt werden konnte. Somit tenmahlweise der Anstell- und
Schiebewinkel Alpha oder Beta variiert werden.

Abbildung 138 Luftdatensonde im Laminarwindkanal

Speed Speed variable
Testnr. [m/s] [km/h] angle Positions
Test angle: -25°; -22,5°; -20°; -17,5°;-15°; -12 89°; -7,5°; -
1 10 36 Alpha 5° -2,5; 0°; 2,5°; 5°, 7,5°% 10°, 12,5°;, 15°; 1%,80°; 22,5°; 25°
Test angle: -25°; -22,5°; -20°; -17,5°;-15°; -12 89°; -7,5°; -
2 15 54 Alpha 5° -2,5; 0°; 2,5°; 5°, 7,5°% 10°, 12,5°;, 15°; 1%,80°; 22,5°; 25°
Test angle: -25°; -22,5°; -20°; -17,5°;-15°; -12 89°; -7,5°; -
3 20 72 Alpha 5°, -2,5; 0°; 2,5° 5° 7,5°% 10°; 12,5°; 15°; 1%,80°; 22,5°; 25°
Test angle: -25°; -22,5°; -20°; -17,5°,-15°; -12 89°; -7,5°; -
4 25 90 Alpha 5°, -2,5; 0°; 2,5°% 5° 7,5°% 10° 12,5°; 15°; 1%,80°; 22,5°; 25°
Test angle: -25°; -22,5°; -20°; -17,5°,-15°; -12 89°; -7,5°; -
5 30 108 Alpha 5°, -2,5; 0°; 2,5°, 5°; 7,5° 10°; 12,5°; 15°; 1%,80°; 22,5°; 25°
Test angle: -25°; -22,5°; -20°; -17,5°,-15°; -12 89°; -7,5°; -
6 35 126 Alpha 5° -2,5; 0° 2,5° 5°, 7,5° 10°, 12,5° 15°; 1%,80°, 22,5°; 25°
Test angle: -25°; -22,5°; -20°; -17,5°,-15°; -12,890°; -7,5°; -
7 40 144 Alpha | 5° -2,5; 0°; 2,5°; 5°; 7,5° 10°; 12,5°; 15°; 1%,820°; 22,5°; 25°
Test angle: -25°; -22,5°; -20°; -17,5°,-15°; -12 89°; -7,5°; -
13 10 36 Beta 5° -2,5; 0°; 2,5° 5°, 7,5° 10°, 12,5° 15°; 1%,80°, 22,5°; 25°
Test angle: -25°; -22,5°; -20°; -17,5°,-15°; -12,890°; -7,5°; -
14 20 72 Beta 5° -2,5; 0°; 2,5° 5°, 7,5° 10°; 12,5° 15°; 1%,80°, 22,5°; 25°
Test angle: -25°; -22,5°; -20°; -17,5°,-15°; -12,890°; -7,5°; -
15 30 108 Beta 5° -2,5; 0° 2,5° 5°, 7,5° 10°, 12,5° 15°; 1%,80°, 22,5°; 25°
Test angle: -25°; -22,5°; -20°; -17,5°;-15°; -12,890°; -7,5°; -
16 40 144 Beta 5° -2,5; 0°; 2,5°, 5°, 7,5° 10°, 12,5°, 15°; 17,80°; 22,5°; 25°

Tabelle 27 Testmatrix Luftdatensonde

In Tabelle 27 ist die Testmatrix der durchgefuhribests dargestellt. Es wurde jeweils
entweder der Anstellwinkel oder der Schiebewinkatiiert. Die Testlaufe wurden mit
verschiedenen Geschwindigkeiten bis maximal 50dufshgefiihrt. Die Position der Sonde
wurde dabei mit einer Auflésung von 0,005° pro @ilgim Inkrement gemessen.

A - 6.1.2Testergebnisse

In Abbildung 139 ist ein exemplarischer Datenloggéatellt. Der Winkel der Sonde wurde in
diesem Fall in Anstellwinkelrichtung variiert. Esnd im Wesentlichen folgenden Effekte

sichtbar:
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= Der maximal messbare Winkel der Sonde betragt beiafttuellen Konfiguratio
+25°. Eine alternative Konfiguration ermdglicht eine breitbayete Messung be
geringerer Auflosuni

» Die Einflusse der Luftstromung auf die Windfahnig, sich im Lee befinde

= Kalibrierdaten fur die Sonde im Allgemein

ApA | Speed 40m/'s

30

eSS _hyq__”_\""'-_—_‘_‘J:_\_ ‘_‘_\"—"\..__/_'_‘__

|
|

i = _\ :

Sl

- D — A0A maximum = 25°

- R - i )

< 0 - = = S——

§ /

| =L

~30

100 150 200 250 300 350 400 450 500 350
Time [5] AoS flag at lee
AoS (meastred) = &
— AocA (default)
— AoA (measurad)
IAS (measured)

— Speed (defaulr)

Abbildung 139Luftdatensonde, exemplarischer Datenlo

Abbildung 140Windfahne im Lee

Sobald die Sonde so angestromt wird, dass einéMdedfahnen im ,Windschatten“ di
Sonde liegt, hat dies negative Auswirkungen auf Blesswert. Die \indfahne beginnt z
oszillieren und der Messwert weicht im Mittel vorariekten Wert ab, wodurch eine re
Filterung unzureichend ware. Dieser Effekt ist ogjuzierbar und kann durch Onl- oder
Nachbearbeitung des Wertes kompensiert werden Effekt tritt jedoch erst signifikant i
Bereichen mit mehr als 10° Anstellwinkel auf, scsslainter normalen Flugbedingung
ausreichend hohe Genauigkeiten erzielt werden ki
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Abbildung 141Windfahne im Luv

Die Abbildung 141 zeigt eine Ansicht der Messwerte im Bereich Ao’ - 10°.Die
Genauigkeit liegt in diesem Bereich (unkalibrietigi ca 0,°. Die Genauigkeit de
Schiebewinkelsonde liech einem &hnlichen Bereich. Die Windfahnen osz#lienicht

AoA / Speed 40m's
_ Flag at lee
N e — e, | _ | ! _
3 i Ao failure '
.l AL | [=o® -
- *% AoS failure
lh;_]_r — =2" (15" AoA)
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— ApS (measured)
— AoA {default)
— ApA (measured)

Abbildung 142Windfahne im Lee
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Abbildung 142 zeigt den Fall, in dem die Wifahne des Schiebewinkels im Lee
Auslegers liegt. Wie schon oben beschrieben, dritstabei ein groRerer Einfluss auf
Messung. Der Fehler der Anstellwinkelmessung lidggi 0,5°. Der Fehler de
Schiebewinkelmessung liegt im Mittel bei 2° und dvircualitativ schlecht be
Anstromwinkeln von >10 AoA. Zusatzlich treten Schgungen der Fahne auf. Dieser Eft
ist geringer bei gleichzeitigem Auftreten von Artk- und Schiebewinkeln. Da der Effe
immer dann auftritt, wenn eine der beiden Windfahs&h im Lee Bereich des Auslege
befindet, ist der Effekt kompensierbar. Die Osititla kann gefiltert und der Mittelwe
bereichsweise mit einem Offset versehen wer

Im Windkanal wurde ebenso die Anstromgeschwindigken der Sonde aufgezeichnet. |
Sonde ist mit einem Pitotrohr ausgestattet. Diésiést den dynamischen und den statisc
Druck an entsprechende Sensoren der Verarbeitakfseiik weiter. Die Sonde i
empfindlich gegeniber Schraganstromungen. Das terhakonnte im Windkan:
nachgmessen werde

AcA /Speed 40m/s

30

[m/s]

o
< Speed failure Voot /
at 15° AoA/= 12m/s i [
2 (a1 A = 1,emis . | . 1 . {4
N /
2 \_/
Speed failure
™ | | at257 AoA=45mh
=40
100 150 200 250 300 350 400 450 500 550
Tmme [s]
AoS (measured)
AocA (measured)
Failure IAS

Abbildung 14Z Geschwindigkeitsmessung unter Einfluss von Schragatromung der Sond:

Die Messungen unter Bedingungen von weniger a° Schraganstromung enthalten eil
Offset von 0,8 m/s, welcher kalibriert werden kar@ubald die Sonde weiter aus d
Luftstrom gedreht wird, steigt dieser Offset ani B&° liegt er bei 1,2 m/s, bei ° liegt er bei
4,5 m/s. Die besten Ergebnisse wercsomit bei Anstromungen mit kleinen Winke
zwischen Sonde und Luftstromrichtung erzielt. Beidligren Winkeln wére eir
Kompensation des Offsets denkbar, misste jedoakiabend getestet werd

A - 6.1.2 Zusammenfassung der Testergebnis

Die Laminarwindkanalvisuche haben gezeigt, dass die Sonde eine ausréect@Emauigke
im Bereich der Normalflugbedingungen aufweist. Nalfingbedingungen werden dabei
Bereich mit einenAnstell-bzw. Schiebewinkemit zwischer+£10° definiert. Die Sonde weil
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geringere Genauigkeiten unter extremen Bedingun@h bis 25 und -10 bis — 28) auf.
Diese Effekte konnen durch Kompensation teilwelsrigiert werden.

Anstellwinkelfehler bis zu 0,8 (unter Normalbedingungen 1)

Schiebewinkelfehler bis zu 0,8 (unter Normalbedingungen 00

Geschwindigkeitsfehler bis zu 0,8 m/s (unter Normalbedingungen %10

Anstellwinkelfehler bis zu 3 (unter nicht NormalbedingungefipS> 15°)
Schiebewinkelfehler bis zu 3 (unter nicht NormalbedingungefipA> 15°)
Geschwindigkeitsfehler bis zu 2 m/s (unter nicht NormalbedingungdnS> 15° oderAoA> 15)
Anstellwinkelfehler bis zu B (unter extremen BedingungefnS> 20°)
Schiebewinkelfehler bis zu B (unter extremen BedingungefpA> 20°)

Geschwindigkeitsfehler bis zu 4,5 m/s (unter extremen Bedingungers> 20° oderAocA> 20)

Tabelle 28 Luftdatensonde Testergebnisse

Die Ergebnisse lassen sich wie folgt zusammenfassen

= Die Genauigkeit der Sonde ist ausreichend fur deplapten Missionen der
Testplattform.

» Der spezifizierte Messbereich der Sonde betrE2%°. Genaue und verlassliche
Messungen sind in Bereichen voh0® moglich. Kompensation konnte diesen Bereich
ausweiten.

= Die Windfahnen oszillieren nicht, solange die Sohkderekt angestromt wird. Bei
hohen Schraganstromwinkeln und Lee Effekten, kasrzie Oszillationen je einer
Fahne kommen. Der Ausleger zeigt keine Tendenze&thwingen.

= Die gemessenen Daten erlauben es, Kalibrierkurivedié¢ Sonde zu ermitteln.

A - 6.2 Luftdatensonde unter realen Flugbedingungen

Die Luftdatensonde wurde wéhrend eines bemanntstfldges mit demGeneral Aviation
Flugzeug Husky eingesetzt. Damit konnte die Sormtteruealen Flugbedingungen beurteilt
werden. Da es bei diesem Test keine Referenzmeéssgpdy, diente er der Untersuchung des
Schwingungsverhaltens des Auslegers und der Windfah
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Abbildung 144 Luftdatensonde AoA und AoS

Die Abbildung 144 zeigt einen Ausschnitt de&pA und AoS Messung. Im Datenlog konnte

eine Frequenz der Fahnen mit etwa 0,25 Hz detéktierden. Diese Frequenz kann der
Flugzeugbewegung zugeordnet werden, da die Eigprdreen des Auslegers und der
Fahnen in einem anderen Bereich liegen. Diese Eregkonnte in keiner weiteren Messung
registriert werden. Somit ist davon auszugehers désse Frequenz durch Interferenzen mit
der Flugzeugstruktur entsteht. Da keine Referenzmitel eingesetzt wurden, sind nur
gualitative Aussagen mdaglich:

Der Ausleger der Sonde zeigt keine Tendenzen filedumgen im Eigenfrequenzbereich.

Die Windfahnen zeigten zwar Schwingungseffektepgbdist davon auszugehen, dass diese
von Strukturinterferenzen erzeugt wurden.

A - 6.3 Test der Luftdatensonde am Fluggerat im Windkanal

Wahrend der Windkanalversuche des Gesamtsystendevdie Luftdatensonde ebenso am
Fluggerat installiert. Diese Tests lassen Vergkeich zwischen den
Windkanalmesseinrichtungen und den Werten der atgttsonde zu. Die Ergebnisse decken
sich mit denen der Laminarwindkanal-Vermessung. t&vein konnte die mechanische
Integration der Sonde in ihrem finalen Design velidwerden. Durch Videobeobachtung der
Sonde wahrend der Testlaufe konnte gezeigt werdiess es keine weiteren als die schon
bekannten Einflisse auf die Sonde gibt (keine Supwigstendenzen, aber Lee Effekte).
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Abbildung 145 Messplattform im Windkanal (Institute of Aviation Warschau, Polen, D=5m)

A - 7 Vergleichsmessung der H6hensensoren im Flugversuch

A - 7.1 Testaufbau und Testziele

Fur die geplanten Missionen der Testplattform neisspréazises Héhenvermessungssystem
eingesetzt werden. Da es verschiedene Ansatze Gherivermessung gibt, wurden diese im
Versuch verglichen. Die Ergebnisse des Versuchiiersals Grundlage fir die Auswahl der
Sensoren dienen.

Fur die Bestimmung der Hohe kommen Luftdrucksensoi®PS-Gerate und optische
Sensoren in Frage. Luftdrucksensoren und GPS-Gesidig bereits mit deronboard
Elektronik installiert und konnten der missionssfigzhen Hardware die Daten liefern.
Zusatzlich wurde eihaserH6henmesssystem konzipiert. Zur Auswahl standeménstiger
Hohensensor und ein hochpreisiges Gerat.

Um die Eignung der Sensoren zu uberprifen wurde lee@mannter Flugversuch
unternommen. Dabei wurden im speziellen:

» die Messwerte der Sensoren im Vergleich mit andel@mrenmesssystemen,
» die Datenrate,

= das Verhalten Uber verschiedenen Untergriinden und

= die Verlasslichkeit

der Sensoren untersucht. Dazu wurden zusatzlictemun Frage kommendédmasesensoren
ein GPS-Gerét, die Luftdatensonde und éM# installiert. Bei derLasessensoren handelte
es sich zum einen um

= optoNCDT ILR 1191-300Micro-Epsilonund um den

= LDM 40 A, Astech.

Die folgenden Abschnitte beschreiben kurz die Patamder Sensoren. Datenblatter zu
diesen Sensoren sind im Anhang B zu finden.
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A - 7.1.1Lasersensor (optoNCDT ILR 1191-300Micro-Epsilon)

Abbildung 146 Lasersensor optoNCDT ILR 1191-300 (Quelle: http://www.nmgro-epsilon.de; Zugriff am
30.12.2011)

Dieser Sensor ist fiir gro3e Distanzen und hohe tdessentwickelt worden. Die
wesentlichen Parameter sind in der folgenden Talgelistet.

Messbereich 0,5-300m

Auflésung 1 mm

Stromversorgung 10-30V (DC)

maximale Stromaufnahme 11,5 W (mit Heizung bei 24 V)
Abmessungen 136 mm x 57 mm x 104 mm
Gewicht 800 g

Tabelle 29 Auszug aus dem Datenblatt ddsasersensorsoptoNCDT ILR 1191-300

A -7.1.2 Lasersensor (LDM 40 A, NLR)

Abbildung 147 Lasersensor LDM 40 A (Quelle: http://www.astech.de; Zugiff am 30.11.2011)

Messbereich 0,2 — 30 m auf natiirlichen Oberfldchen
Auflésung 0,1 mm

Stromversorgung 10-30V (DC)

maximale Stromaufnahme 1,5W

Abmessungen circa 187 mm x 96 mm x 50 mm
Gewicht circa 850 g

Tabelle 30 Extract from data sheet.asersensot.DM 40 A

A - 7.1.3Testflugzeug

Die Flugtests wurden mit denGeneral Aviation Flugzeug Husky durchgefuhrt. Das
zweisitzige Flugzeug, ermdglicht bei der Durchfiiiguder Tests das Mitfliegen eines Test-
Operators. Dadurch kénnen die Daten der Tests iog Flewertet und gegebenenfalls
Versuche direkt wiederholt werden.
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Technische Daten A-1 Husky:

Crew
Passenger
Engine
Performance
Speed
Service ceiling
Range

Empty weight
Maximum takeoff weight
Wing span
Wing area
Length

Height

1

1

piston enginéLycoming)
134 kW (180 hp)
233 km/h (126 kts)
6.096 m (20.000 ft)
1.019 km (550 nm)
540 kg (1.190 Ib)
857 kg (1.890 Ib)
10,82 m (35,5 ft)
17 nf (183 ff)

6,88 m (22,6 ft)
2,01 m (6,6 ft)

Abbildung 148 Testflugzeug wahrend der Tests

Fur die Tests wurde die Husky mit den notwendigensBren ausgerustet, welche auf einer
gemeinsamen Grundplatte installiert wurden. Bei &msoren handelte es sich um die
Luftdatensonde zur Ermittlung der Luftdruck-Hohey 6PS-Gerat, zwdiasesensoren und

zusatzlich eine Videokamera zur Auswertung der Bbdschaffenheit. Zusatzlich wurde eine

IMU zur Ermittlung der Lagewinkel installiert.
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A - 7.1.4Datenaufbereitung

Die im Folgenden gezeigten Daten wurden zur Veaeiming der Auswertung aufbereitet.
Offsetberechnung fir die Hohenmessung von GPS ufiddtensonde:

Da das GPS System absolute Hohenwerte liefert im&Referenzhéhe mit inrem Nullpunkt

auf die Hohe der Landebahn gesetzt wurde, werdenGRS Ho6heninformationen mit
folgender Gleichung berechnet:

Altgpsore = Altgpgys —353M, GL. 25

wobei 353m die Hohe der Landebahn ist

Die Luftdatensonde liefert Daten nach Standardgpmée. Da am Testtag keine
Normbedingungen herrschten wurde mit folgenderdBleng auch hier ein Offset auferlegt:

AItADPQFE = AItADPMSL_ 444m, GL. 26

wobei 444 m der Offset der Luftdatensonde - beasstl durch die Wetterlage — ist.

Weiterhin existiert ein Offset im Gradient der mdMesswerte der durch atmospharische
Bedingungen zu erklaren ist, Dieser wurde in dereDanicht korrigiert. Mit den oben
genannten Korrekturen ist lediglich der Nullpunktder Messungen abgeglichen worden.

Korrektur derLasemesswerte mitteldMU Lagesensoren

Der Lasesensor liefert eine direkte Distanzmessung entkeingr geraden Linie. Da der
Laser fest mit dem Fluggerat verbunden ist, kommt esAbweichungen, die korrigiert
werden kdnnen.

Wird ein horizontales, ebenes Geldnde vorausgesktrinen Einflisse von Roll- und
Pitchwinkeln des Fluggerates mit folgender einfacGéeichung zuriickgerechnet werden:

Alt ., = (cosg x Alt,,..) X cosd, GL. 27

wobei® den Rollwinkel reprasentiert uiden Pitchwinkel.

Des Weiteren entstehen Fehlereinflisse durch digogdmaphie des Gelandes. Deaser
liefert immer den Abstand zum Boden. Somit entsidbeterschiede zu Luftdruck- und GPS-
Hohenmesswerten durch das Uberfliegen von Gelamteumheiten. Diese sind nur mit einer
exakten topographischen, dreidimensionalen Karlibrierbar. Die Verwendung ddsasers

fur Autopilotenfunktionen ist daher nur eingescittamoglich. Der Test fand in hiigeligem
Gelande statt. Dadurch sind Messunterschiede aaiBedes als relativ eben anzusehenden
Flugplatzgelandes von bis zu 400 m mdglich sind.

A - 7.1.5Testergebnisse

Ein Uberblick tiber die Testdaten ist in Abbildur§0lgegeben. Diese Daten sind bereits mit
den oben beschriebenen Offsets versehen. Zusatzlichen Werte oberhalb von 1000 m

gefiltert, da diese eindeutig als Messfehler ideagirt werden kénnen. Wahrend des Fluges
wurden verschiedene Steig- und Sinkmandéver duréihgefum den spateren Anwendungsfall

zu simulieren. Weiterhin wurde die Grenze der Sems@rprobt, indem das Flugzeug auf
tber 600 m stieg.
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Altitnde over Time
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Altitude [m]

—— Atitude (GPS)
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Abbildung 150 Daten des Messfluges der H6hensendori

Die roten Marker stellen den Messwert ddisro-EpsilonLasersdar. Die griinen Marker die
Messwerte des Astedlasers Schwarz und blau sind GPS- und Luftdatensondené/V&u
Beginn des Fluges lag eine noch nicht ausreichgBE8& Signalqualitdt vor, womit die
schwankenden Werte zu Beginn der Messung (braumeri#erte) erklart werden kénnen.
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Aliitnde over Time
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Abbildung 151 Detailansicht - Messungen wahrend e@s tiefen Uberfluges

In Abbildung 151 sind die Werte aller Messsysteméhmend eines tiefen Uberfluges
dargestellt. Es ist deutlich zu sehen, dass GPSe8ehuftdatensonde unidlicro-Epsilon
LaserWerte liefern, die qualitativ nah zusammen liegiuiféllig ist, dass der Astechaser
zwar wahrend des tiefen Uberfluges Werte anzeigt,sthnvoll erscheinen, die aber kaum
von Werten zu unterscheiden sind, die der Sensfarlj wenn die Messdistanz zu grol3 wird.
Die hier dargestellten Hohen liegen nur teilweiseerhalb der Spezifikation des Sensors fir
natirliche Oberflachen. Grol3ere Distanzen kanniehnt rkorrekt auflosen ohne dass der
Reflektionspunkt daftir speziell prapariert wird eiaseteistung des Sensors ist zu gering.
Der Laserempfangt keine Reflektionssignale bei rauen Oéehntén (Beton, Gras).

Der Micro-EpsilontLaser liefert Werte, die sehr gut die Situation wideeg@in. Der
Hohenmesswert liegt wahrend des Steig- und dedl&gas leicht Uber dem GPS-Wert, was
an den oben beschriebenen Pitch- und Rollwinkditdfeliegt. Die Messungen der Werte in
groBeren Hohen erfolgten allerdings nicht mehr Udber als relativ eben anzunehmenden
Landebahn, so dass hier keine Aussagen im Vergleichler GPS- und Luftdatensonde
gemacht werden kénnen. Der Einfluss der Gelandgrapbie verfalscht den Messwert. Im
Bereich des tiefen Uberfluges sind gute Ubereinstimgen aller drei verbleibenden
Sensoren zu verzeichnen.

Der Micro-EpsilonSensor liefert zusatzlich zu den Messdaten auoh Biickmeldung tber
die Signalqualitats. Die Signalqualitdat hangt var @8odenbeschaffenheit, der Entfernung
zum Reflektionspunkt und vom dazwischen befindiich®edium ab. Wahrend des
Flugversuches wurden verschiedene Oberflachentyiperflogen (Beton, Gras, Wasser, Eis,
Schnee, Wald).
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5 Signal quality (Micro-Epsilon-Laser) / Altinde (LDS) over Time
3x10 - - T T
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Abbildung 152 Signalqualitat desMicro-Epsilon-Sensors (rot)

In Abbildung 152 ist die Rickmeldung der Signalg@halaufgezeichnet. Je héher der Wert,
desto besser ist die Qualitdt des DistanzmessweaeeSensors. In diesem Diagramm ist zu
erkennen, dass die Signalqualitat mit der Hohe aadkw Mit zunehmender Hohe sinkt die

Qualitat. Bei HOhen von Uber 300 m ist kein Messwles Sensors verfugbar.
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Abbildung 153 Signalqualitat tiber Waldgebieten (lirks: Waldgebiet aus Blickrichtung des Sensors)

In Abbildung 153 ist die Signalqualitat wahrend megbr tiefer Uberfliige dargestellt. In rot
ist der HOhenmesswert des Sensors dargestelltink gie Qualitat. Die Streuung des
Qualitatssignals ist bei geringer Hohe klein unel Qualitat ist gut bis sehr gut. In grol3eren
Hohen und vor allem wéhrend sich das Flugzeug @&afledes Flugplatzgelandes bewegt, ist
der Einfluss der Oberflachenbeschaffenheit des r@eki deutlich in den Messwerten zu
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sehen. Es kénnen scharf abgegrenzte Gebiete mar IRignalqualitatsstreuung ausgemacht
werden. Diese konnten spater Waldgebieten zugebwiaelen. Wahrend der Flige konnte
des Weiteren festgestellt werden, dass auf Eigfligar keine Messungen mdglich sind.

A - 7.1.6Testauswertung und Schlussfolgerungen des Hoéhenseng-Tests unter
Flugbedingungen

Wahrend des Flugversuches ging es um die Evaluerder verschiedenerLaser
Distanzmesssysteme fir die Verwendung in der unbetaa Messplattform.

LDM40 A Astech

= Der Sensor kann Hohen Uber 20-25 m unter Flugbadien nicht vermessen. Der
Reflektionsgrad von naturlichen Oberflachen sowieon v Asphalt- und
Betonoberflachen ist nicht ausreichend, um das acheLasesignal des Sensors in
erforderlicher Starke zurtickzuwerfen.

= Die Datenrate des Sensors ist zu gering.
optoNCDT ILR 1191-300
» Die Signalqualitat ist ausreichend im spezifizierBereich von 0 bis 300 m.

= Die Genauigkeit ist ausreichend, solange die Boesctimffenheit in fur die
Fugversuche definierten Bereichen liegt. Es mues &eton- oder Grasoberflache
vorliegen, um gute Messwerte zu erhalten.

= Die Datenrate ist sehr hoch. Es ist moglich, mst4i 2000 Hz Daten aufzuzeichnen.
Der Sensor wird jedoch so konfiguriert, dass mid Hx Werte geliefert werden, die
Uber 20 Messungen gemittelt sind.

= Der Sensor hat eine hohe Leistungsaufnahme vonv¥1,5
= Der Sensor liefert Uber gefrorenen Eisflachend&aten.

Schlussfolgernd lasst sich sagen, dass der Asteesbe® eine zu geringe Abstrahlleistung des
Lasers besitzt und deshalb eine relativ geringe Leistiitggkeit aufweist. DerMicro-
EpsilonSensor liefert zuverlassig Daten auch bei grobedeBrauhigkeiten. Die Daten sind
Uber ein Qualitatssignal bewertbar. Somit konnemnestite Daten gefiltert werden. Dieser
Sensor eignet sich sehr gut zum Einsatz fir die lagggn Missionen als
Zusatzhohenmessgerat wahrend der Larmvermessunglugzeuges, da diese Messungen
nur Uber der Startbahn durchgefiihrt werden.

A - 8 Reichweitentests

Das hboard System wurde verschiedenen Reichweitentests wgerz Zunachst fand eine
Uberprifung der Herstellerangaben von drei untéesichen RC-Anlagen statt (Test A). In
einem weiteren Schritt erfolgte eine Uberpriifung Beichweite unter Flugbedingungen
mittels eines bemannten Ultraleichtflugzeuges (BstLetztlich wurde das Gesamtsystem
durch einerfFull ScaleReichweitentest validiert (Test C).

Die getesteten Systeme sind in folgender TabeBammengefasst:

Hersteller Ubertragungstechnik Sender Empfanger

Robbe Futaba 2,4 Ghz FASST System FX 30 2,4 Ghz

Multiplex 35 Mhz System Kanal 63 MPX MC 4000 HFMBMPX RX-12-SYNTH DS
SYNTH IPD

ACT 2,4 Ghz S3D System MC 4000 mit ACT S3[33D-10 Dual
DUO Module

Tabelle 31 Getestete Ubertragungssysteme
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A - 8.1 Testaufbau A

Fall A ist ein Boden-Boden-Versuch, bei dem sow8bhder als auch Empfanger nicht in
Fluggeraten installiert sind. Boden-Boden-Testeuigigen einem schadlichen Einfluss durch
die Erdoberflache, was die Ergebnisse negativ Hasst. Die gemessene Reichweite in der
Boden-Boden-Konfiguration wird unter Boden-Luft-Begungen normalerweise Ubertroffen.
Um mit dem Bodentest mdglichst realistische undsagskraftige Ergebnisse zu erzielen,
wurden die Sendeeinheiten auf der Spitze eines Isligesitioniert, wodurch eine freie

Sichtverbindung zu den Empfangern gewdahrleistedarerkann. Die Telemetrieverbindung
wurde ebenfalls in diesen Test involviert.

/ GPS \
T

Abbildung 154 Reichweitentest Testaufbau A

GPS

Abbildung 155 Testumgebung Reichweitentest A

Die Empfangssysteme wurden auf einer mobilen Blattfinstalliert und der Abstand zu den
Sendesystemen schrittweise erhdht. Bei jeder Medksgturde der Empfang protokolliert.

A - 8.2 Testaufbau B

Fur den zweiten Testfall wurden die zwei bessergsteééhe des Boden-Boden-Tests (ACT
und Robbe Futaba) in einem Ultraleichtflugzeugalistrt. Die Sendesysteme befanden sich
am Boden sowie die Bodenstation des Fluggerates.TRlemetrie-Funkverbindung wurde
ebenfalls in den Test einbezogen und ermdglichte \derfolgung des Flugweges des
Flugzeuges am Boden sowie Uber den Datenlog e#tergpAuswertung der Flugbahnen und
Abstande. Mit diesem Testaufbau wurden dann BoddtrReichweitentests durchgefihrt.
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Abbildung 156 OnboardFunksysteme an Bord des Ultraleichtflugzeuges

A - 8.3 Testaufbau C

In einem dritten Versuch wurde das sich bis dalsrbastes System herauskristallisierende in
einem Boden-Boden-Versuch validiert. Dieser Verssidlt einen Komplettsystemtest dar,

bei dem die Reichweite unter Einfluss aller andesgateme im aktiven Zustand analysiert
wurde.

Dieser Test wurde im integrierten Zustand mit ddsamannten Messplattform durchgefihrt,
wobei unter anderem folgende System aktiviert walerebwerke, Entliftungspumpen des
Tanksystems, Hauptrechner, Telemetrie, Aktuatotarffdatensensor, GPIMU, Laser,
Nutzlastsensorik und Nutzlastcomputer.

Der Test fand auf einem Flugplatz statt, bei demliéie Bedingungen eingestellt werden
konnten wie bei Test A. Die Bodenstation und dendge konnten fur die Vermessung der
langsten Distanz auf einer leichten Anhdhe posgidnwerden, was die Qualitat der
Messergebnisse verbessert.

N

Abbildung 157 Reichweitentest Flugplatz Hahnweide [@]

219



Das Flhggerat wurde wahrend des Tests um die Hochachgehgeth 4'°-Schritten wurde
ein Testprogramm durchgeful

Abbildung 15¢ Testaufbau Reichweitentet des Gesamtsystem[16]

A - 8.4 Testergebniss

A-8.4.1TestA

Dieser Test zeigte grol3e qualitative Unterschiedeschen den einzelnen, geteste
Systemen auf. Die 2,4 Ghz Anlin konnten die Verbindung fur gréRere Entfernungaiteh
als das 35 Mhz System. Die Abstdnde der Messpunktden Sendeanlagen sind in
folgenden Tabelle zusammengefe

Messpunk 1 ]2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14

Abstand [m | 27 | 455| 606 | 853| 1018 | 1213| 1368 | 157¢ | 1784 | 2107 | 2715]| 2864 | 2979 | 329¢

Tabelle 32 Positionen und Abstande im Bode-Boder-Test

Insgesamt wurden an 14 Positionen Messungen vongeea. Die Systeme liefern bis ¢
das AC?-System keine Informationen Uber diSignalqualitat. Daher wurde ¢
Empfangsqualitat bewertet und in eines der folgenderel eingestul

Signalqualitat Id
Voller Empfang ohne jede Stérungsanzeige 3
Leichte Storungen auf den Servos/ Failsafe-Positionen fir weniger als 1 Sekunde 2
Haufige Storungen/ Failsafe-Positionen; Einflisse auf die Manovrierbarkeit eines Fluggerdtes zu 1
erwarten - aber kompensierbar

Mehr als 10% der Zeit Failsafe-Positionen; Fluggerat ware unsteuerbar 0

Tabelle 33 Signalqualitatsleve

Mittels dieser Einstufungen ergibt sich folgenddd Bls Ergebnis dieses Te:
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Abbildung 159 Testergebnis Bode-Boder-Test

Das Diagramm itAbbildung 159 zeigt auf der -Achse die Entfernung zwischen Sender

Empfangersystemen und auf de-Achse das Testergebnis. Die blaue Linie stellt

Verhalten des 35 Mhz Systems dar, die griine dasRit#s«Futabi-Systems ud die
orangene das Verhalten des A-Systems. Das 35 Mhz System verliert schon nacta
1000 m Bode-Boder-Reichweite den Kontakt zum Sender. Das R-FutabaFASST-
System Uberbrickt Distanzen bis rund 2100 m undAdZE-System erreicht in diesem T
die hochste Reichweite von circa 2700 m. Totaler &igmlust entstand beim A(-System
nach weiteren 600 m bei circa 3300 m. Im Bild ist Einbruch der Signalqualitat des A-
Systems bei Messstelle neun. Die direkte Sichtweling dieser Stelle wurde «ch einige
Baume und eine Hochspannungsleitung behindert. dd®er leichten Verédnderung c
Position konnte mit freier Sicht wieder ein storsingier Kontakt hergestellt werden. Dal
ist anzumerken, dass 2,4 Ghz Systeme sensibel iadiekiisse reagier, und dass durc
diese Abschattungseffekte eintreten konnen. Beitniddevon 2,4 Ghz Systemen ist da
auf absolute Hindernisfreiheit zwischen Sender &mipfangsanlage zu achten. Dies

flugzeugseitig fur Strukturteile (Leitwerke, FlachdRumpf) un bodenseitig fur jegliche A
von Infrastruktur oder Personen. Es muss durchpestbende Vorkehrungen dafir gest
werden, dass zum Beispiel niemand zwischen deteRilend das Fluggerat treten ke
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Abbildung 160 Signalqualitat des ACT-Systems

[%]

)

Signal quality of parallel antennas [%

Signal quality of perpendicular antennas

Da das ACT-System die Qualitat des Empfangssigamadgeben kann, wurde dieses flr den
Test geloggt, und noch ein weiterer Effekt der Antnausrichtung analysiert. Ein
Antennenpaar (Sender und Empfanger) wurde paralleinander ausgerichtet, das zweite
senkrecht zueinander. In Abbildung 160 sind beidma&qualitdten dargestellt und es kann
deutlich gezeigt werden, wie stark der Einfluss da&tennenorientierung ist. Durch die
Verwendung von mehreren Sende- und Empfangsantdrestaht die Moglichkeit, diese so
am Fluggerat zu installieren, dass in jeder Fluglagd in jeder Position mindestens eine
Antenne eine gute Ausrichtung zur Bodenstationtbiesi

A-842TestB

In diesem Flugtest sind nur die 2,4 Ghz SystemeAmwendung gekommen. Die Empfanger
sind an Bord des Ultraleichtflugzeuges installidie Sender in circa 1,5 m Hohe Uber dem
Boden mit freier Sicht auf das Flugzeug. Der Teshi@ in erster Linie dazu ein quantitatives
Mald Uber die Boden-Luft-Reichweite zu erhalten, leioch dieser Test dem Einfluss des
Fluggerates an sich unterliegt. Da am Flugzeugekbaulichen Veranderungen (in etwa fur
eine optimale Installation von Antennen) vorgenommeerden kénnen, wurden diese auf
einem Tedioard installiert und auf dem Passagiersitz mitgenomiseérhe Abbildung 156).
Dadurch ergibt sich keine gleichférmige Rundumckianastik der Antennenwirkung, was
bei der Auswertung der Tests beachtet werden niissgehen nur jeweils die Abschnitte in
die Auswertung ein, in denen Uberhaupt eine Chamestand, dass die Funksysteme
kommunizieren kénnen.

In Abbildung 161 ist defrack des Flugzeuges dargestellt (gelb). Der Pilot ®olgtgefahren
Aquidistanten um die Bodenstation. Die Abstande, giflogen wurden, waren 1 km, 2 km
2,5 km, 3 km, 4 km und 5 km. Die H6he betragt zimest 200 und 300 m, wodurch ein sehr
realistisches Szenario im Vergleich zum spaterenvekdungsfall abgebildet wird. Der
aulerste Kreis wurde mit einer Hohe von 600 m gefto
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Abbildung 161 Flugrack des Ultraleichtflugzeuges wéhrend des Reichweitergis

Als Ergebnis konnte folgendes festgestellt wer

Das ACT-Systemerreichte eine hohere Boc-Luft-Reichweite als das Rok-Futaba-
System

Das Robb-FutabaSystem erreichte im Test eine Reichweite von 2,2 keichte
Stérungen konnten gelegentlich beobachtet we

Das ACT-System konnte Storeinfliisse besser ausglei was auf die hohere Anza
an Antennen und F-Modulen zurlckzufthren i

In einigen Fallen konnten Stérungen in Distanzem wmter einem Kilomete
festgestellt werden, dessen Ursache nicht bestimarden konntt

ACT lieferte noch moderate Signalqualen in dber 4 km Entfernung. D
Signalverlust erfolgte bei 5,3 km in 700 m H¢

Als Storquellen in diesem Test missen folgende kigpeinbezogen werde
» Kohlefaserstruktur des Rumpfes schirmt teilweiseAttenner
» Flagel mit integrierten Tanks schirr die Antennen in Kurvenflige

» Die Instrumentierung des Fluggerates kann sichthegaf die Funksystem
auswirker

= Auswirkungen des Motors und rotierende Metallt

Beide Systeme lieferten zufriedenstellende Ergelenisnsichtlich ihrer Spezifikation. Da
das ACT-System eine deutlich hohere Reichweite aufwiesgdeulieses System letztendl
fur die Integration in der unbemannten Messplattfdrerangezogen. Das A-System ha
vor allem hohere Reserven in der Kompensation safyar Bedingungen, wéhauptséachlicl
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durch die vierfach vorhandenen HF-Module und saseit Empfangsantennen gewahrleistet
wird. Dadurch ergibt sich bei diesem System einkeh® Chance, dass bei entsprechender
Antennenanordnung tUber mindestens eine Antennal®igibertragen werden kdnnen.

A-8.4.3TestC

Die Validierung des Systems wurde im vollstanditggnierten Zustand vorgenommen. Die
vier Antennen des Systems sind so am Fluggeréaeilterdass sich fir die typischen
Flugsituationen immer eine optimale Ausrichtung vomdestens eineDnboardAntenne
ergibt.

K -] !—’-/
Abbildung 162 Antennenpositionen (rot)

Drei der Antennen sind in einem 120°-Winkel um Reimpf verteilt. Die vierte Antenne ist
an der Rumpfunterseite in Flugrichtung installiefh Normalfluglage und grof3en
Entfernungen wird hauptsachlich die obere Anteneerutzt. Bei anliegenden Rollwinkeln
entsteht fir die jeweils kurveninnere Antenne eiagbesserte Position. Bei Uberfliilgen oder
sehr kurzen Entfernungen befindet sich die in ktdung installierte Antenne in optimaler
Position. Der Pilot ist mit zwei Antennen ausgdstatdie aufgrund der Tatsache, dass der
Pilot sich naturgemafld immer dem Fluggerat zuwenubathgefiihrt werden. Eine der zwei
Antennen steht dabei vertikal und die zweite hariah so dass die Ausbreitungsrichtung der
Antenne in Blickrichtung des Piloten erfolgt.

Beim Boden-Boden-Reichweitentest stand das Fundsysinter dem Einfluss aller anderen
OnboardGerate, die alle aktiviert waren. Das Fluggeréat deuwie auf Abbildung 158
ersichtlich, auf Standern in etwa 0,5 m Hohe Ulsan oden gelagert, um Bodeneinfliisse zu
reduzieren. Der Sender und die Bodenstation wurdanden markierten Positionen
(Abbildung 157) installiert und das Testprogrammctilaufen. Das Fluggerat wurde dabei in
45°-Schritten um die Hochachse gedreht und in jedeitiBoslie Empfangsqualitat bewertet.
Zwischen dem Sender und dem Fluggerat bestand dimeéte Sichtverbindung ohne
Hindernisse, wobei die Bodenstation bei der grol§fetesteten Distanz auf einer leichten
Gelandeerhdéhung aufgebaut wurde.

Die Ergebnisse des Tests mit der groRten Distamd sn der folgenden Tabelle

zusammengefasst. Die Distanz entspricht mit 200@twa dem Doppelten des geplanten
Operationsradius. Ein erfolgreiches Bestehen diekests wirde eine Validierung des
Systems mit zweifachen Sicherheitsreserven beziigke Reichweite darstellen, wobei, wie
im Test B gezeigt werden konnte, die erreichbarestabzen im Flug deutlich héher ausfallen
darften.
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Orientation
of aircraft
towards
GCS

Quality
of RC-
link

Check of
control
surfaces
evaluation
by pilot at

Telemetry
response
time [ms]
968 Mhz
datalink

Telemetry
lost
packages
/min

Comments

aircraft

0° 45% Flyable, 157 3
fluent, no

ticks

45° 40% Flyable, 156 47

fluent, no
ticks

90° 38% Flyable, 156 37

fluent, no
ticks

135° 35% Flyable, 158 11

fluent, no
ticks

aircraft team: Antennas shadowed by
wooden aircraft supports

180° 50% Flyable, 156 70

fluent, no
ticks

aircraft team: Antennas shadowed hy
wooden aircraft supports

225° 40% Flyable, 156 26

fluent, no
ticks

aircraft team: Antennas shadowed hy
wooden aircraft supports

270° 40% Flyable, 154 9

fluent, no
ticks

315° 51% Flyable, 156 6

fluent, no
ticks

Tabelle 34 Testergebnisse Boden-Boden-Reichweitesiteles Gesamtsystems bei 2000 m Distanz

Die Ergebnisse dieses Tests kbnnen wie folgt zusargefasst werden:

= Es liegt eine stabile RC-Verbindung bis zu eineicRseite von 2000 m unter
optimalen Boden-Boden-Bedingungen vor.

= Es konnten keine negativen Einfllisse seitens degyzeugorientierung um die
Hochachse ermittelt werden.

= Es konnten keine negativen Einflisse von ande@mboardSystemen
festgestellt werden.

= Andere potentielle 2,4 Ghz Stérquellen, wie Handger WLAN, welche sich
sowohl im Bereich der Bodenstation als auch im Baredes Flugzeugs
befanden, hatten keinen negativen Effekt auf dase8y.

A - 8.5 Schlussfolgerungen Reichweitentests

Die Tests haben gezeigt, dass 2,4 Ghz Systemesettieeinigen Jahren auf dem Markt
verfiigbar sind, eine deutliche Qualitatssteigerumy Bereich der Ubertragungstechnik

bewirken. Die 2,4 Ghz Systeme erreichen nicht rilrehe Reichweiten, sondern stellen auch
eine sicherere Verbindung her, was unter anderemthdMlehrantennenkonzepte aber auch
durch Verfahren wie Frequenispping erreicht wird. Das ACT-System wurde fir die
unbemannte Testplattform ausgewahlt, weil dieses keicht hohere Reichweite erzielte aber
auch weil dieses System auf vier (anstatt zwei mbde-Futaba-System) HF-Modulen und
entsprechend vier Antennen basiert. Da diese wigpfangseinheiten auf zwei unabhangige
Empfanger verteilt sind, entsteht zusatzlich eineeddhdanz im Bereich der

Empfangshardware. Vier Antennen ermdglichen zudemhrmFreiheitsgrade bei der
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Installation der Antennen, sowie die Abdeckung veomehr Raumrichtungen. A
Antennenanschlisse werden bei diesem System Ststelcksysteme (geschirmt u
gesichert durch Verschraubung) verwendet, was dmallation von Industrieantenn
ermoglicht

Mit dem ACT-System ist eine Reichweite von 2000 m unter B-Boder-Bedingunge
ermittelt worden, was auf eine noch hohere Reictevanter Flugbedingungen schliel.
l&asst. Schon der Bodenversuch Ubertrifft jedochAhé&rderungen des Flugfalles was e
Sicherheitsreserve darste

In den Tests hat sich auch gezeigt, (Hindernisse eine ernst zu nehmende Gefahr dars
und unbedingt vermieden werden mussen. WahrendJddBegen von Hindernissen leic
durch die geeignete Wahl des Gelandes ausgeschlogselen kann, missen tempor
Hindernisse, wie das Abschatten Piloten durch Personen durch entspreche
Vorkehrungen unbedingt vermieden wert

A - 9 Autopiloten-Initialisierungsfliige

Diese Tests wurden in Zusammenarbeit Mannz [19] und Kurfiss[19] im Rahmen voi
einer Studie- und einer Diplomarbeit erstel

Fur die Testplatorm wurde eine komplette Avionikhe- und software entwickell
Neuentwicklungen von Komponenten oder Softwarenedbkrgen ein Risiko in sich, da
Wahrscheinlichkeit von Fehlern wahrend der erstenug&ungen des Systems sehr hoct
Um dieses Risio zu verringern, wurde nach Moglichkeiten gesustit,den Systemen Tes
zu absolvieren. Dazu zahlen zum einen Einzelsyst&s)itzum anderen Versuche, bei de
die Komponenten mdglichst nahen oder identischendingeingen des spater
Anwendungsfalls aigesetzt sind. Fir das Avioniksystem stellt ein Elogatz einen Test v
den héchsten Ansprichen dar. Unter realen Fluggadgen fallen kinstliche Bedingung
wie simulierte Sensorwerte, simulierte Flugdynamdier Umgebungsbedingungen komp
weg. Da System muss sich unter realen Flugbedingungen ben

Zur Durchfihrung eines solchen Flugversuches standeostenglnstige UAV-
Tragerplattformen zur Verfigung. Die Nutzung eimasfachen Fluggerates verringert

potentiellen Verluste im Falle eineehlfunktion.

Abbildung 163 Tragerplattform ,Lifter fur Avionik -Flugversuch[19]
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Technische SpezifikationLifter

Spannweite: 24m

Antrieb elektrisch. 55 N bei 40 V 45 A,
Batterie 10s 2p Lithium Polymer
Flugzeit 10-15 Minuten plus Reserve
Leergewicht 3,5 kg

Maximale Nutzlast 5-6Kkg

Maximales Abfluggewicht (getestet) 11,5 kg

Tabelle 35 SpezifikationerLifter

Der Lifter bietet genug Volumen und Nutzlast, um das komplétvioniksystem der
generischen Testplattform aufzunehmen. Dazu wuadeh samtliche fur den Flug relevanten
Sensoren integriert. Die Luftdatensonde wurde nméera verkleinerten Ausleger versehen,
um auch diese im vollen Funktionsumfang testenGnnkn.

i

Abbildung 164 Tragerplattform DA40 im Maf3stab 1:4

Der Nachbau einer DA40 im Mal3stab 1:4 mit einernBpaeite von 3 m stellt die zweite

Plattform dar, mit der das Avioniksystem erprobtras Die DA40 kam vor allem bei der

Erprobung der Autopiloten-Initialisierungsroutinum Einsatz. Zudem bietet die DA40
noch Potenzial neben der Avionik noch zusatzliclkzNst aufzunehmen, was zum Beispiel
fur Sensorerprobung genutzt werden kann.

Die vollstandig ausgeristeten Systdnfeer und DA40 bieten nicht nur eine Mdglichkeit, das
Avioniksystem zu testen, sondern auch den Autggnlaind die gesamte Toolkette, die zur
Erstellung von flugrelevanten Parametern entwickeltde. Um auch die Tragerplattformen
mit dem Autopiloten steuern zu konnen, wurden dientischen Initialisierungsschritte

durchgefiihrt, wie sie auch im Falle der generischestplattform durchlaufen werden

mussen. Wenn die Flugtests erfolgreich verlaufeéglles sie zudem eine Validierung der
Prozesskette und des Autopilotensystems dar.
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Die Flugtests der Avionik umfassen folgende Schwekge:

= Test der Hardware unter realen Flugbedingungen

= Test der Sensoren GRA$|U und Luftdatensonde (mit verkirztem Ausleger)
= Verifikation der Autopiloten-Reglerstruktur und Baretersatze

= Verifikation der Einstellungsprozeduren fir den épitoten

= Ermittlung von Vergleichsdaten (Simulation / rediug)

= Test der Telemetrie und Antennenpositionierung

= Notfallsystemsimulation

» Gesamtsystemerprobung

A - 9.1 Testaufbau

Im Lifter und der DA40 wurden alle Systeme dEMCSSystems integriert, bis auf
Nutzlastkomponenten des Larmmesssystems und das\&irsorgungssystem. In Abbildung
165 und Abbildung 166 ist diese Systemintegraticargestellt (rot gekennzeichnete
Systemgrenze). Neben den in den Fluggeraten ohnadrimandenen Komponenten wie
Servoantriebe der Klappen, Antriebsmotor, Motoreegind Akkumulatoren, wurde d&tug
Management and Control Systenstalliert. Dieses System besteht aus z2ZWang Control
Units, einerTail Control Unit einerGear Control Unif derLink Control Unitund demSlave
A. Als Hauptcomputer wird ddfMCS eingesetzt. Der Aufbau ist systemseitig identisch m
dem der generischen Testplattform. Die Komponested aufgrund der geringeren Grof3e
des Fluggerates auf wesentlich kleinerem Raum ilterbke der DA40 konnte zudem das
Steuerflachen-Positionsmesssystem integriert werden

-ﬁ-
Abbildung 165 Avioniksystemintegration im Lifter [19]
Modem Antenne
Modem
RC-Reciever
| Akkus Backup Switch
LDS
g
— = . IMU Nutzlastbereich
= MinFFMCS GPS

Abbildung 166 Avionik-Systemintegration in der DA40[19]
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Bei diesem ersten Systemtest unter realen Eingditepengen muss in Betracht gezogen
werden, dass das System unerwinschte undllinSimulationen noch nicht aufgetretene
Reaktionen zeigt, auf die der Operator reagieressmiazu wurde in [19] ein Bypasssystem
fur die vom Piloten am Boden ausgesendeten Stgmatsi entwickelt und eingebaut. Dieses
System wurde entwickelt, da es nichts Vergleichbang dem Markt gab. Der Aufbau ist in

Abbildung 167 dargestellt. Im Falle einer Fehlfuokt in einem der Systemteile RC-

Empféanger, Stromversorgung od&MCS System mitOnboardSoftware kann ein Backup-

Pilot am Boden die Steuerung des Fluggerates Uber® Am Boden befinden sich daher
zwei Piloten. Einer fliegt das Flugzeug im normal®perationsfall und kann beliebig

zwischen manueller Steuerung oder automatischewmef&teg umschalten. Im Falle von

Storungen kann der Zweitpilot auf einen komplettemeiten, im Flugzeug verbauten

Systemteil umschalten. Dabei wird sowohl auf eindesie Stromversorgung als auch auf ein
zweites Empfangssystem mit unabhangiger und abemeddr Frequenz umgeschaltet. Die
Servoaktuatoren werden dann auf die Ausgange diemdanten Empfangers umgelegt. Mit
diesem Bypass kann das System nicht nur bei intei®&rungen, sondern auch bei
Empfangsstorungen gerettet werden.
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a
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Abbildung 167 Bypass fur Pilotensignale [19]

An dieser Stelle sei angemerkt, dass EBECS System an sich schon Uber Redundanzen im
Funkbereich und auch eine aktive Uberwachung désniaks und des Pilotenlinks verfiigt.
Der Bypass wurde fur einen Fall des Komplettsysemsagens konzipiert und als weitere
Sicherheitsreserve fur den Erstflug des Avioniksyst eingesetzt.
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Abbildung 169 Integriertes Avioniksystem in der DAD [19]

A - 9.2 Testdurchfuihrung und Ergebnisse

Dieses Kapitel enthalt in sehr knapper Form dieeBngsse aus den Flugtests. Sie sind in [19]
ausfuhrlich dargestellt.

Der erste Flugtest wurde zun&chst manuell durcigefille flugrelevanten Prozeduren des
FMCSSystems waren aktiv (Datenlogging, Kommunikatior§icherheitsroutinen,
Aktuatorenmischer, usw.). Einzig der Autopilot werduné&chst nicht dazu geschaltet. Im
zweiten Flug sind dann Autopilotenfunktionen algitiworden und das Fluggerét entlang
eines einfachen Kurses geregelt. Hier zeigte simshieweit die in den Simulationen fur die
Entwicklung und Einstellung des Autopiloten gewomere Daten fiir den realen Flugfall
herangezogen werden konnen. Im Folgenden werdenEdyebnisse der Autopiloten-
Initialisierungsflige dargestellt. Es ist anzumexkeas inmLifter die erste Autopilotenversion
erprobt wurde, und in der DA40 eine weiterentwitkeVersion, die um zusatzliche
Eigenschaften —wie zum Beispiel dynamische Regterssung - erweitert wurde.

A - 9.2.1Hb6henregelungLifter

In Abbildung 170 ist die HOhenregelung des Ers#ligargestellt. Die Sollh6he liegt bei 620
m. Die griinen Linien reprasentieren einen Bereioch ¥10 m. Dieser Bereich wird nur an

zwei Stellen verlassen, was hauptsachlich durclhvéqflige hervorgerufen wird. Die blaue

Linie reprasentiert ein Band von £2 m, in dem sitth Genauigkeit wahrend horizontaler
Geradeausflige einstellt. Im Datenlog sind zwei a@enabschnitte und zwei

Kurvenabschnitte enthalten. Die erste Kurve liegtBereich von 362 s — 367 s, die zweite
Kurve liegt im Bereich von 400 s bis 425 s. Die Hitegelung ist mit Hilfe der Simulation

schon verhéltnismafig gut einzustellen, wobei eh r@ptimierungspotenzial gibt.
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Abbildung 170 HohenregelungLifter Flug 1 [16]

In [19] wurde die Hohenregelung mit Hilfe einigepéteuerungsverfahren weiter optimiert.
Dabei wurde insbesondere das Ubergangsverhaltestizen verschiedenen Flugabschnitten
(Steigen, Sinken, Horizontalflug) betrachtet uncbessert.

Pitch

desived_pitchy

current_pitchy 10F
pitch_from_controllers;
pitch_from_airspeed; \

pitch_from_altitude;

pitch_from_ descent; L — i

LP_ON;
10000

100 200 300

i

100

Abbildung 171 Pitchregelung

In Abbildung 171 ist das Ergebnis der Pitchregeldargestellt. Der Ist-Wert (blau) folgt dem
Sollwert (grtin) mit guter Genauigkeit. In [19] werdie Bildung des Sollwertes mit diversen
Algorithmen erweitert, um Auswirkungen der Geschiigikeit auf den Trimmzustand des
Fluggerates in die Regelung einflie3en zu lassen.
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Abbildung 172 Hohenregelung DA40 kompletter Flug

In obiger Abbildung ist die Qualitdit der Hohenregel der DA40 dargestellt. Eine
Genauigkeit von +10 m kann erreicht werden, wohehahier noch weitere Parameter-
Optimierungen moglich sind.

A - 9.2.2Geschwindigkeitsregelung

Im Diagramm (Abbildung 173) ist in rot die Geschdigkeitsmessung gegeniber der Luft
und in schwarz der GPS-Messwert Uber einen Zeitraom450 s dargestellt. Es ist gut zu
erkennen, dass die Fluggeschwindigkeiten zum Temeinander abweichen, was auf
Windeinflisse zurtckzufiihren ist. Trotz der Windkisse liegt die Geschwindigkeit

gegenuber der Luft (rot) mit hoher Genauigkeit dem Sollwert von konstant 30 m/s. Die
pinke und die tdrkisfarbene Linie reprasentieren @eschwindigkeitsband von £3 m/s,
welches trotz atmospharischen Storeinflissen rtarseerlassen wird.
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Abbildung 173 Geschwindigkeitsregelung DA40

A - 9.2.3Kursregelung

Fur die ersten Flige wurde der maximal zu kommaadae Rollwinkel starker limitiert, um

im Falle von Uberschwingverhalten keine kritiscigituationen zu erzeugen. Die Dynamik
der Kursregelung ist dadurch beschrankt. In Abbitgdd74 ist dargestellt, wie der Kurs-Ist-
Wert dem Sollwert folgt. Bei starken Sollwertandegen ergibt sich durch die

Rollwertgrenze und durch die Zeiten, um diese estedlen, ein Schleppabstand.
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Abbildung 174 Kursregelung

Die dazugehorige Flugbahn in ist in Abbildung 1 &ge#stellt. Diese Darstellung enthélt den
Erstflug des Systems unter realen Bedingungen amdrRetern, die in der Simulation erstellt
wurden. Dieser Flug unterlag einem Windeinfluss giidvestlicher Richtung.
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Abbildung 175 Groundtrack

Es ist gut zu erkennen, dass die Kurvenradien sckeva Kurven, die gegen den Wind
geflogen werden, sind enger (nordwestlicher WegpunKurvenradien, die mit der
Windrichtung geflogen werden sind weiter (sudokgicWegpunkt). Der Kurvenradius ist im

Allgemeinen durch die Rollwinkelbegrenzung groRegs sich auf die Qualitat des eng
gesteckten Kurses auswirkt.

Abbildung 176 enthéalt die Darstellung einer Flughatlie mit dem optimierten Autopiloten
in der DA40 erstellt wurde. Es wird im Vergleich dan ersten Fligen mit debifter eine
héhere Genauigkeit erzielt, da in [19]:
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die Parameter aus der Simulation in realen Flugdesn weiter optimiert wurden,
die Autopilotenfunktionen im Ubergangsverhaltensetiedener Flugmodi optimiert
wurden,

eine dynamisch®ubbleintegriert wurde, die von der Fluggeschwindigkaihangt
und somit eine windkompensierende Wirkung hat uad tberschwingen nach
Ruckenwindkursen so vermieden werden kann,

Vorsteuerungsalgorithmen die Gultigkeit eingestelRarameterséatze erweitern.
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Abbildung 176 Geflogener Kurs nach Optimierung mitder DA40

A - 9.3 Schlussfolgerunger-MCS-Erprobungsfliige
Folgende Schlussfolgerungen kénnen aus den Flugnslees gezogen werden.
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Das System zeigte mit den aus der Simulation #eteParametern ein stabiles
Flugverhalten. Die Parameter der Simulation konnamer Realbedingungen
verwendet werden, beinhalten aber noch Optimieqpotgszial.

Das System wurde wéahrend dieser Flugtests erstmatgy realen Flugbedingungen
erprobt. Die Algorithmen zum Auslesen der Sensorem Erstellen des Datenlogs,
zur Kommunikation und Flugregelung wurden somitdialt.

Die Flige wurden unter anderem dafir genutzt, dstelten Checklisten zum
Systemaufbau und zur Inbetriebnahme sowie zur Diinchng der Tests zu
Uberprufen und gegebenenfalls zu optimieren. Clstekl und Prozeduren sind in
[38] dargestellt.

Durch die Tests wurde auch die Toolkette validmit dem das System entwickelt
und parametrisiert worden ist. Beide Gerateifter und DA40 — durchliefen den
Entwicklungsprozess fir die Autopiloten-Paramegnsing. In beiden Geraten flhrten
die Simulation undHardware in the LoofIests auf dentron Bird zu verlasslichen
Ergebnissen, mit einem vertretbaren Mal3 an Optimgspotenzial. In beiden Fallen
fuhrte der Prozess zu direkt in der Realitat vedtamen Parametersatzen.



= Wahrend der Fluge wurden Datenlogs mit 600 Wertah @iner Aufzeichnungsrate
von 100 Hz erstellt. Pro Flug entstanden circa MI® Daten, welche auf der
Speicherkarte abgelegt wurden.

= Die Autopilotenarchitektur konnte in den Erprobuitiggeen validiert und optimiert
werden. Die eingearbeiteten Optimierungen verbesseatas Verhalten vor allem in
Transitionsphasen. Zur Verbesserung der Regelgualiturden Verfahren zur
dynamischen Parameteranpassung implementiert. Ddachteuerungsalgorithmen
wird die Gultigkeit von Parametersatzen, die aneminArbeitspunkt eingestellt
werden, auf einen Arbeitsbereich erweitert.

= Sensoren widMU, GPS und Luftdatensonde lieferten plausible unovedbare
Daten.

A - 10 Windkanalversuche mit aktiver Avionik

A - 10.1Validierung der Steuerflachen-Aktuatoren und der Ekektronik im
Windkanal

Der Windkanalversuch ermdglicht den Test und dididid&xung von Systemgruppen wie
Elektronik, Aktuatorik und Sensorik, welche spaten Flug verwendet werden. Der
Windkanalversuch gibt des Weiteren die Moglichkadiese Systeme unter kritischen
Situationen, wie hohe Steuerflachenlasten oder taitlgedingungen, zu testen.

Wahrend der Versuche wurden die Aktuatoren beveitsderOnboardElektronik gesteuert.
Die Steuerflachen waren beweglich und konnten withrder Tests in verschiedene
Positionen gefahren werden. Einerseits verkiratle dadurch die Testzeit und andererseits
konnten die Aktuatoren unter einmaligen und demere&insatzfall sehr naheliegenden
Bedingungen getestet werden.

Die Daten der Tests wurden aufgezeichnet. Der Degeenthalt Position, Kommando und
Stromaufnahme jeder einzelnen Klappe, die DaterLdftdatensonde wie Geschwindigkeit,
Temperatur, Anstellwinkel und Schiebewinkel sowegschiedene Systeminformationen. Die
Datensatze werden mit 100 Hz aufgezeichnet undabathwahrend des Windkanalversuches
226 Werte pro Datensatz.

Die Daten des Steuerflachensystems sind in diesalinvén besonderem Interesse, da sie
Ruckschlisse Uber das Design und Arbeitsprinzip Aldaatoren-Systems zulassen. Dazu
zéhlen Erkenntnisse tber Operationslimits oder deearVergleich der Annahmen mit realen
Messdaten.

Das System wurde im Windkanal tber 100 Stunderstgttevas ebenfalls entscheidend zur
Validierung und Systembeurteilung beitragt.

A - 10.2 Testaufbau

Der Windkanalversuch wurde in erster Linie fur &enittlung aerodynamischer Kennwerte
durchgefthrt. Allerdings bot dieser Versuch einenalige Gelegenheit zur Erprobung des
Avioniksystems. Fur den Test wurden Steuerflachterzd&ren, Elektronik und
Luftdatensonde in die Messplattform integriert. Biktuatoren wurden tber die jeweiligen
Elektronikmodule angesteuert, die wiederum ihreodmiationen von dem Steuerrechner
bekamen, der sich im Kontrollraum befand. Uber ed®em CAN Bus-Leitung wurden
sowohl die Steuerflachenbefehle als auch die Méssdawischen Fluggerat und
Kontrollraum tbertragen.
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Abbildung 177 Windkanalversuchsaufbau

Im Fluggerat sind die wichtigsten Avionikkomponentestalliert, um die Funktionen flr
diesen Test bereitzustellen. Die verwendeten Kompwmm sind Hardware- und
Softwaremodule, wie sie auch im Flug verwendet werd
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Abbildung 178 Windkanaltest Onboard Systemibersicht

In Abbildung 178 ist dargestellt, wie die Module Fruggerat verteilt sind. Di&ail Control
Unit steuert die Heckservos. Da Tests sowohl mit defreifwerk als auch mit dem U-
Leitwerk vorgenommen werden sollten, wurden beigéwerksmodule fiir den Windkanal
prapariert. DieWing Control Unitslinks und rechts steuern die Flugelaktuatoren. @
Units vermessen gleichzeitig die Servostréme usdralie Werte der Positionsmesssensoren
der Klappen ein. Das letzte Glied im CAN Bus i& Huftdatensonde.
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Abbildung 179 Windkanaltest Kontrollleitungsibersicht

Die Software der Zentraleinheit des Fluggerates auf einem im Kontrollraum installierten

Rechner simuliert. Sie schickt den Modulen die Stkefehle, die sie normalerweise vom
OnboardHauptrechner bekommen. Das Gerat wird von extatrStrom versorgt, um einen

reibungslosen Testverlauf ohne Zwangsunterbrechufigreeinen Akkumulatorentausch zu
gewabhrleisten.

WTT WTT
GCU ADP Master Slave A LCU WCUR WCU L TCU
Servo PWR Servo PWR Servo PWR
Ext interface Extinterface | \ Ext interface \ \ Ext interface \ S
Connectors | Connectors ‘ ‘ Connectors ‘ ‘ Connectors ‘ ‘ Connectors |
PWR </WIVR\>
CAN Bus Logic _ Actuaters
Control station Trafo Trafo Trafo Trafo

10V5EA 6V30A 6V30A 6V 30A

Abbildung 180 Gesamtsystem-Ubersicht und im Windkaal eingesetzte Komponenten

Abbildung 180 zeigt das Gesamtsystem. Die grau m@den Module werden nicht im
Windkanal verwendet.

A - 10.2.1Luftdatensonde

Ein in der Flugzeugnase befestigter Ausleger tr&gnsoren, um Anstellwinkel,

Schiebewinkel, Temperatur, Staudruck und Statikdraxgfzuzeichnen. Die Luftdatensonde
wurde in einem Einzelsystemtest im Windkanal kadittr Die Tests mit dem Fluggerat
zeigen auf, inwieweit das Flugzeug Einflisse awdsdi Messung austbt. Des Weiteren
konnen Schwingungseffekte der mechanischen Anbopdberpriift werden.



Abbildung 181 Luftdatensonden-Installation

A - 10.2.2Steuerflachen-Positionsmessung

Die Vermessung der Positionen der Steuerflached wirer ein auf3erhalb vom Aktuator
angebrachtes 10 kOhm Potentiometer vorgenommenistEgber ein Gestange mit der
Steuerflache verbunden und gibt abhangig von deppédnposition einen Spannungswert
zwischen 0 und 5 V wieder. Dieser Wert wird von dartsprechender€ontrol Unit
eingelesen und mittels AD-Wandler (16 bit) veraidteiAlle Steuerflachen sind mit einem
derartigen System ausgestattet.

A - 10.2.3Steuerflachen-Stromaufnahmenvermessung
Jeder Steuerflachenanschluss an d&mntrol Units ist mit einer Strommesselektronik

ausgestattet. Die entsprechenden Werte werden it@n@g gespeichert und stellen einen
elementar wichtigen Bestandteil dieser Tests dar.

A - 10.2.4Control Units

Im Windkanalversuch sind zw#&CUs und einel CU zum Einsatz gekommen. Sie dienen zur
Steuerung und Vermessung der Steuerflachen.

A - 10.2.5Stromversorgung

Vier unabhéngige Stromkreise wurden fur die Versongy der OnboardElektronik und
Aktuatorik verwendet. Drei dienen zur Versorgungr Aktuatoren je eines Flugmoduls und
einer wurde zur Bestromung der Elektronik eingdsefzir Stromversorgung wurden -
zusatzlich zu den regelbaren Netzteilen - je eunéeRBatterie verwendet, um Stromspitzen
abzufangen.

Actuator power supply

Power supply 3 * Manson SPS-9408djustable3-15 V
Available current Up to40 A per power supply

Voltage 6V

Cables High flexible silicon cu strané,5 — 4 mm2

Electronic power supply

Power supply Manson SPS-9408djustable3-15 V

Available current Upto40 A

Voltage 8V

Cables High flexible silicon copper strantl,5-2,5 mm2

Tabelle 36 Stromversorgung Windkanalversuch
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Abbildung 182Netzteile (Quelle: http://www.manson.com.hk; Zugriff am 30.12.2011)und Pufferbatterien
(Quelle: www.conrad.de; Zugriff am 01.02.2011

A - 10.2.¢ Kontrollstation

Im Kontrollraum wurde ein Laptop mit einer spezidélir den Windkanal konzipierte
Software installiert.Die Software wurde in Zusammenarbeit mit dem Ingerbtro H.v
Rosenberg entwickelDiese ermdglicht folgende Option

= Steuerung von 24 Aktuator

» Darstellung der Strommesswerte der Steuerflé

= Darstellung der Positionsdaten jeder Steuerfl

»= 100 HzDatenlog

= Warnung bei Stromaufnahme Lin-Uberschreitung von Steuerflact

= Warnung bei Klappenwinkelabweichung von Steuerf

= Abruf vorbereiteter Windkansetting: (Konfiguration des Fluggerates per Mauskl

= Software ist konfigurierbar tber Initialerungsdateien bezuglich Klappenkalibrien
und Testprese

= Aktuatoren kdnnen separat, unabhangig, in GruppenDirekteingabe von Winkel
perSlideroder nach vordefinierten Tabellen gesteuert we

= Aktuelle Setting kénnen in einenFile abgespeiche und spater erneut angefah
werden

A - 10.Z Testtechnik

Abbildung 183 zeigt den Hauptbildschirm der Windkanaltestsoftw&tse werden von alle
Aktuatoren die momentanen Sollpositionen in Gradl un PWN-Signalen angezeic
Zusatzlich werden die Rohwerte der Winkelaufnehalkar Klappen sowie die sich dare
ergebenden Wirel und die aktuellen Servostrome dargestellt. Intesen Anzeigefelder
lassen sich die Gesamtstrome der FIl- und Leitwerksmodule ablesen. In der linken unte
Ecke werden alle gespeicherten Klappenpositiondfommn einer Liste angezeigt. Ein Kli
auf eines der Listenelemente gentigt, um alle Klappeatie vorgesehene Position zu fahi
Diese Option zeigte sich als sehr hilfreich Windkanalversuch. Unten rechts hat
Operator die Mdoglichkeit, die Servos organisiercmaunktionen mittels Schiereglern
anzusprechen. Im unteren Bereich werden die Messaisr Luftdatenson dargestell
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Abbildung 183 Hauptbildschirm der Windkanaltestsoftware

Wie oben beschrieben, gibt es des Weiteren die ielid@it, einzelne Servos im Windkanal
zu bewegen. Dazu kénnen die in Abbildung 184 daefjeen gelben Schieberegler oder das
darunterliegende Feld zur Direkteingabe genutztieser
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Abbildung 184 Manuelle Steuerung der Servos im Winkianal

Fur die Nutzung des Servomixers ist es erforderlidie Software dynamisch an eine
Bibliothek zu binden, in der die Umrechnungen dervBpositionen in Servo-PWM-Signale
hinterlegt sind. Diese Bibliothek liegt in Form eimnTabelle vor, die bei der Kalibrierung der
Aktuatoren am Fluggerét generiert wird.

Fur den Fall, dass die Servopositionen oder di@en&tufnahme aufl3erhalb vorher zu
spezifizierender Grenzen liegt, werden die entspreden Felder markiert.

541398.6

Abbildung 185 Warnungen der Windkanalsoftware
Dabei wird zundchst das betreffende Servo eingeférid der verursachende Wert rot
markiert. Dies dient als Warnung an den OperaierSgsteme nicht zu tberlasten.

Die Daten, die in der Software dargestellt werdeerden in einem Datenlog zur spateren
Auswertung abgespeichert. Der Datenlog wird mit HaCaufgezeichnet.
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column | content Values / unit

1. System time in seconds [s]

2. Mode of operation 0 = manual control
1 = Servo mixing
2 = Presets

3. Number of selected preset 0 if not in mode 2 (see
above)

4, Identifier number for servo 1 1

5. Servo 1 position in ps 900 ... 2100

6. Poti value in degree associated to servo 1 °

7. Current of servo 1 A

8. Servo 1 position in degree °

9. Potentiometer raw value associated to servo 1 ... 1023

10. Servo 1 current limit exceeded 0|1

11. Surface 1 error angle limit exceeded 0]1

12. Identifier number for servo 2 2

... Continue this scheme repeating the colufnias11 for every
servo up to servo number 24...

195. Surface 24 error angle limit exceeded 0]1

196. ADP Alpha °

197. ADP Beta °

198. ADP IAS m/s

199. ADP true speed m/s

200. ADP altitude m

201. ADP temperature °C

202. ADP volt Y

203. ADP status

Tabelle 37 Windkanal-Datenlog
A - 10.4Testergebnisse

A - 10.4.1Luftdatensonde

In der folgenden Abbildung ist ein exemplarischeatédhlog der Luftdatensonde wahrend
eines Versuches mit variablem Anstellwinkel von°®-bs +25° dargestellt. Die dunkelblaue
Linie stellt eine Statusinformation der Luftdatendenelektronik dar. Die Peaks verweisen
auf eine Selbstkalibrierung, die regelmafllig autsoht ausgefuhrt wird. Die
Selbstkalibrierung verhindert das Driften aufgrumh Temperaturdnderungen und zeitlichen
Anderungen.

Die rote Linie zeigt den Geschwindigkeitswert ams. it gut zu erkennen, dass dieser mit
zunehmendem Anstellwinkel vom eigentlichen Wert ailoit, was mit der Messmethode
uber das Pitotrohr zusammenhangt und nachtragbechgiert werden kann. Die grine und
die pinkfarbene Linie zeigen jeweils die Messwerder Anstellwinkel- und
Schiebewinkelfahne. Wie bereits bei der Vermessdeg Sonde im Laminarwindkanal
konnen auch hier die Lee-Effekte beobachtet we(d@66 s -120 s). Eine weitere Erkenntnis
ist, dass weder die Windfahnen noch der AuslegdmwBgungstendenzen anzeigen. Im
Bereich extremer Anstellwinkel kommt es zu einigklessungenauigkeiten, wobei die
Winkel aul3erhalb des normalen Flugbereiches liegedem die Sonde eingesetzt werden
soll.
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Abbildung 186 Luftdatensonde-Datenlog

A - 10.4.2Steuerflachenvermessung

Die implementierten Sensoren im Fluggerat erlaubdie Winkelmessung und
Stromverbrauchsmessung aller Aktuatoren und samigefle Steuerflache im Fluggerat. Das
gibt einen wichtigen Ruckschluss auf das Design Stesierflichenkonzeptes. Wahrend der
Windkanalversuche konnte gezeigt werden, dass zumanedie Servos nicht Uberlastet
werden und zum anderen sich der Ansatz zur homogdesmstverteilung bestatigt.

Landeklappen

Die Landeklappen stellen mit ihren Ausschlagen ubBimensionen die hochsten
Anforderungen an das Aktuatorensystem. Speziell RBgroAusschlage bei hohen
Geschwindigkeiten missen genau untersucht werdemuss die Grenze definiert werden,
bis wann eine sichere Benutzung der Landeklappegliohdist. Wie auch bei bemannten
Flugzeugen konnen die Landeklappen aus struktarel@&inden nicht bei hohen
Geschwindigkeiten voll ausgefahren werden.

Abbildung 187 Servokinematik der Landeklappen

Die folgenden Abbildungen stellen die Strommessongker Landeklappen dar. Die
Farbkodierung zur Interpretation diese Grafikennsabbildung 188 gegeben.

243



AOA (scaled 1=25°)

Average power consumption of all servos

Dotted lines Servo:

Abbildung 188 Farbcodierung Strommessung

I[&]

t 5]

""" C31 L Current
""" C32 L Current
CH3 L Current
""" C34 L Current
G35 L Current
""" G386 L Current

— Current average
= alpha scaled

Abbildung 189 Strommessung Landeklappen links 45 rs/ flaps 0°

In Abbildung 189 ist ein Test mit einer Geschwindiij von 45 m/s und einer
Anstellwinkel&anderung von -10° bis +25° dargesteBine sichere Grenze fiur die
Servostrome, bei denen sie dauerhaft arbeiten kjriegt bei 1,5 A. Wahrend der Tests
wurde das Warnlimit auf 1 A gesetzt, um eine Sibh#sreserve zu gewahrleisten. Es ist gut
zu erkennen, dass keine der Klappen dieses Limaiohit.
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Abbildung 190 Strommessung linker Fligel 34 m/s, f@40°

In Abbildung 190 ist ein Test mit einem Landeklappenkel von 40° bei 34 m/s
Stromungsgeschwindigkeit und einem Anstellwinkedibgr von -10° bis +25° dargestellt.
Dieser Test stellt eine kritische Situation dare Dandeklappen sind voll ausgefahren und das
Fluggerat wird bei hohen Anstellwinkeln angestrorls zeigt sich erneut, dass die
Servobelastung bei unter 1 A liegt. Wahrend dertsTeaurden die Grenzwerte vorlaufig
definiert.

Bei einer Stromungsgeschwindigkeit von 34 m/s konde Landeklappen voll eingesetzt
werden. Alle Winkel zwischen 0° und 40° sind ankbstr

Bei einer Geschwindigkeit von 45 m/s kdonnen didratédnden Krafte aller Klappenwinkel
von den Servos gehalten werden, ohne zu UberlaSgewurde jedoch beobachtet, dass das
Anfahren hoher Winkel bei hohen Geschwindigkeitegrenzt ist. Bei Uberlastung wahrend
eines Verfahrmanovers hat sich gezeigt, dass dieo8lektronik neu startet. Das fiuhrt zu
einem kurzen Anfahren der Servo-Nullposition. Damdmeginnt das Servo erneut, die
Sollposition einzustellen, was wiederum zur Ubeéudag filhren kann. Dieser Vorgang kann
sich einige Male wiederholen. Aufgrund dieses Viems missen geschwindigkeitsbedingte
Grenzen fur die Landeklappen unter allen Umstandemehalten werden. Fir die
Geschwindigkeit von 45 m/s liegt der letzte sichueiahrbare Winkel bei 10°.

Das Flugverhalten wird durch eine Limitierung deandeklappenwinkel bei hohen
Geschwindigkeiten nur wenig beeinflusst. Aerodyrsainé Untersuchungen, die von
Projektpartnern vorgenommen wurden, haben die |geeWirkung der Landeklappen bei
verschiedenen Geschwindigkeiten untersucht. Dargeist hervor, dass ein sinnvoller
Einsatzbereich der Landeklappen innerhalb der Béas&hngen liegt. Zudem werden hohe
Ausschlage nur im Landeanflug — das heil3t bei gennGeschwindigkeiten - bendtigt. Ab
einem Winkel von circa 20° Klappenauschlag habenkdappen nahezu keinen Effekt mehr
auf die Erh6hung des AuftriebsbeiwertesBei hoheren Winkeln wirken die Klappen auf die
Erh6éhung des Widerstandsbeiwertgswas fur Landeanfliige benétigt wird, um mit homere
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Schubeinstellungen anfliegen zu konnen. Bei einemcistartmandver verkirzt sich dadurch
die Turbinenhochlaufzeit und erhdht den Sichergeitsnn.

Wahrend der Windkanalmessungen wurde der durchtlddive Stromverbrauch von

Landeklappenaktuatoren fur verschiedene Flugzustabdeleitet. Die entsprechenden Werte
sind in Tabelle 38 dargestellt.

Operations Average current p. servo
Ground ops 0.25A

Cruise idle 0° 0.25A

Cruise activity (moving actuator) 05-1A
Emergency ops 15A

Tabelle 38 Stromverbrauch der Landeklappenaktuatore

Ein wichtiger Untersuchungspunkt ist die Fahigkastr Aktuatoren, bei hohen Lasten die
Position der Klappen zu halten. Dazu wurde ein nigfier Ausschlag fur die Klappen
ausgegeben, wahrend die Last auf die Klappen ddesfahren des Anstellwinkels erhoht
wurde. Dieser Effekt ist in Abbildung 191 dargeistel

BT

207

deflection angle [7]
5]

-5L

4 . E t gl

Abbildung 191 Soll- Istpositionsabweichung bei Lagunahme der Landeklappen (45 m/s, 0° flap, Alpha
-10° bis +25°)

In Situationen mit hohen Lasten ist eine Abweichuom Klappen-Sollwinkel zum Klappen-
Istwinkel messbar. Die in Abbildung 191 dargestefituation zeigt einen Datenlog fur die
Geschwindigkeit von 45 m/s. Alpha wird von -10° bi&5° variiert. Die Klappen stehen auf
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0°. Die Abweichung der Klappen bei hohen Anstelk@im und demnach bei hohen
Belastungen belauft sich auf bis zu 2°. In dem Barein dem das Fluggerat unter
Normalbedingungen operiert, konnte eine Abweichuog unter 1° festgestellt werden. Es
bleibt zu vermerken, dass hier keine RuUckfihrungs d&lesswertes in den
Aktuatorenregelkreis stattfand, um die Hohe der Aistwung vermessen zu konnen. Bei
Messfligen, bei denen eine hochgenaue Positiorgeden Steuerflachen gefordert ist, kann
jedoch dieser Messwert dazu benutzt werden, urBtieerflachenposition nachzuregein.

Querruder

Die Querruder arbeiteten im Windkanal wie erwaumed ohne nennenswerte Besonderheiten.
Sie funktionierten zuverlassig Uber den gesamtescleindigkeitsbereich, in allen Alpha-
und Beta-Konfigurationen sowie Uber den vollen Auagswinkelbereich. Die
durchschnittliche Stromaufnahme der Querruderasiteatgestaltet sich wie folgt:

Operations Average current p. servo
Ground operations <0.1A

Cruise idle 0° 0.15A

Cruise activity (moving actuator) 04 A
Emergency operations 05A

Tabelle 39 Durchschnittliche Stromaufnahme Querrudeaktuatoren

Abbildung 192 Linker Fligel mit Strémungsvisualisieung an der Hinterkante
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tfz]
C5T L Chomert
— C58 L Chamert

= alpha scaled
— L5T E Cmert

L53 F Comert

Abbildung 193 Querruder Strommessung (45 m/s, varigles Alpha); (Test mit +20° bei 50-150 s)

Auch bei den Querrudern ist gut zu erkennen, dasgek der Servos an der Grenze bezuglich
der Haltekraft und Stromaufnahme liegt. Die unteiesdlichen Stromaufnahmen sind durch

mechanische Einbaubedingungen starker beeinflisstst weiterhin anzumerken, dass die
Flagelspitzen aufgrund der GroRe des Testobjekies des Windkanals unter Umstanden

keine verlasslichen Daten liefern.

Hoéhenruder

Die Hohenruder arbeiteten im gesamten Ausschlagiekeich, in allen Anstellwinkel- und
Schiebewinkelkonfigurationen und allen Geschwinditgbereichen normal. Die
durchschnittliche Stromaufnahme der Aktuatoremigtabelle 40 aufgelistet.

Operations Average current p. servo
Ground ops 0.18 A

Cruise idle 0° 0.1A

Cruise activity (moving actuator) 04A
Emergency ops 0.6 A

Tabelle 40 Durchschnittliche Stromaufnahme der Hoheruder
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Abbildung 194 U-Leitwerkskonfiguration

I[&]

i A il ) T ) I f
] Too 10 2 250 300 350 40

-02T

t[g]
""" C33 Current Elev L
""" C34 Cutrent Elev L

— Cutrent Elew L average
""" C35 Cutrent Elev R

C36 Cutrent Elev R

= Current Elev R average
= Alpha scaled

Abbildung 195 Strommessung Hdhenruderaktuatoren (45n/s, variables Alpha, Ausschlag 0°)

Sowohl die U-Leitwerkskonfiguration als auch die L@ktwerkskonfiguration wurden
erfolgreich und ohne nennenswerte Unterschiedesigtte
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""" 33 L Elev Cuttent
""" T34 L Elev Curent
""" C35 R Elew Current
""" C36 B Elew Current

=== L Elev Curent average
=== R Elev Cutrent average
= Alpha scaled

Abbildung 196 Strommessung Hohenruderaktuatoren -20Klappenausschlag, 34 m/s, Alpha variabel

Die obige Abbildung zeigt die Hohenruderstromaufmahbei Vollausschlag und variablem
Alpha. Auch hier sind die Strome der Servos unterthaA.

Seitenruder

Die Seitenruder arbeiteten im gesamten Geschwiedggpektrum, allen Alpha- und
Betakonfigurationen und Uber den vollen Ausschlagsibh optimal. Es liegen keine
Unterschiede in der Performance des T-Leitwerkesdas U-Leitwerkes vor.

Operations Average current p. servo
Ground ops <0.1A
Cruise idle 0° [<0.1A
Cruise activity (moving actuator 04A
Emergency ops 0.65A

Tabelle 41 Durchschnittliche Stromaufnahme der Se#inruderaktuatoren

Abbildung 197 Ausgeschlagene Seitenruder
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""" CH1 Current Fud L
""" CH2 Current Fud L

— Current Bud L average
""" C37 Current Rud R
C38 Current Rud R

= Current Bud F average
— Alpha scaled

Abbildung 198 Strommessung Seitenruderaktuatoren 4&/s, variables Alpha, Beta =0°

Wie sich im oberen Datenlog zeigt, befinden siclchadie Servostrome der Seitenruder
innerhalb der sicheren Grenze.

A - 10.4.3Elektronik

Die Elektronik konnte im Windkanalversuch erstmalster Bedingungen eingesetzt und
erprobt werden, die dem spateren Einsatzfall setire nkamen. Die Module arbeiteten
wahrend der dreiwodchigen Windkanal-Testkampagnéeffgbi. Das wurde unter anderem
durch ausgiebige Tests in der Vorbereitungsphas#&\itedkanalversuche auf delron Bird
erreicht. Das System erreichte im Windkanal Ubdr $@unden aktive Einsatzzeit. Das stellt
einen exzellenten Teil der Validierung dar, da inerddch Prototypenentwicklung die
Bereiche Zuverlassigkeit und Ausfallsicherheit durch Langzeitversuche Uberpruft werden
kénnen.

A - 10.5Schlussfolgerungen

Nach Auswertung der Windkanalversuche und deren stien konnen folgende
Schlussfolgerungen gezogen werden.

= Die richtige Auswahl der Komponenten und deren raadthe Integration konnte
validiert werden.

= Die Luftdatensonde konnte am Fluggerat unter @ahiahen Bedingungen validiert
werden.

= Die Aktuatorenbelastung ist innerhalb ihres spefien Limits.

= Der Nutzungsbereich der Landeklappen im Flug kaomdiesen
Windkanalmessungen abgeleitet werden.
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Das System absolvierte Uber 100 Stunden aktiveaEinsit ohne Fehler.

Die Strommessung und die Positionsmessung funktibannter Realbedingungen.
Die OnboardSoftware und die Kontrollstation arbeiteten reigsins. Die Anzeigen
der Messdaten und die Ausgabe von Warnungen funktien.

Die Datenlogfunktion arbeitet einwandfrei. 4,5 GBt&n wurden gesammelt. Die
Daten wurden mit 100 Hz aufgezeichnet.

Die Funktionen, vordefiniert8ettingam Windkanal abzurufen sowie ad hoc auf
Anforderungen der Aerodynamiker reagieren zu konharktionierten ohne
Probleme.

Die Funktion, manuell einzelne Steuerflachen odempBen zu Testzwecken
ansprechen zu kénnen, wurde ebenfalls erfolgrerdesetzt.

Der Windkanalversuch hat eine Mdglichkeit gebot€aile des Avioniksystems zu testen,
bevor die Flugerprobung beginnt. Die Testergebresggprachen den gesetzten Erwartungen.
Es konnten wichtige Daten und Erkenntnisse gesatnmwetden, die in die weitere
Entwicklung eingeflossen sind. Insgesamt wird deindkanalversuch aus Sicht des
Systemdesigns als sehr erfolgreich angesehen.
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Anhang - B Datenblatter

B - 1 Einleitung

Anhang B enthéalt eine Liste von Datenblattern umdefungen, die wahrend des Projektes
NACRE entstanden ist und in &hnlicher Form schorvarschiedenen Dokumenten (zum
Beispiel in [38] oder [38]) als Anhang aufgelistairde.
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B - 2 Aktuatoren Datenblatt

Hitec BCD - Servos o digital servos o H3-5055TG

US TOLL FREE: =49 F152 580930

AIETEC

e RCD = Servos - digkal servos - HS-59455TG

H5-58556T G

lwon i
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hopwww hitecrc. de/ store/product php Tpringsble=Y &producdd=212...

2113359

Thie: King of Torgue. Hbec servo engineers take a ginnt leap forward with the
creation of the powarhorse H5-5955TE serve. This digital. programmabls
servo bas been designed for the most demanding hobby spplications ansd
features & tanic 3330z Jin. of torgue a6 8.0 voks. Al this power & hamessed
by incorparating tha Warkds frst TResnium gears for incredibie waar resistanca
and strong kardened stesl gasr pins &nd axial brass bushing in the saive case.

Details

SEU
LagersBeasing

113555
& Kugelager/Bal Baaring

Geschw indighelt Speed #.19/0.15

A SR (Sec/807)
Drehrmorment/ Toraue
& 8785 (Mem)
Standing Ta

4, 876V {Ncm
MasseDimension
(LeBsH)

Gawicht/ Weighk (3]
Motar
SonatigesMic
Getrieba/ Ganr
Control Systemn
Operating Vokage
Ranga

[dle Current ma
Rumning Current

4, 8/8% (mASGD")
Stall Current 4 ,8/6Y

{m)
Cead Band Widkh
Oparating Travel
Direction

Fotentl metar Type
amplfier Typa

Hom Gear Splne
Splined Harns
Connectar Wire Legth

1BO/ 240
i Yk )

Adu20xd?

Exo
Elhckenanker/Coraleds

Titan
+PULSE WIDTH CONTROL 1500usec NEUTRAL

4.8Y TO &0V
I (AT STOPPED)
220/300

TaDd/d 200

2iaec

40 +/- 59

SCLOCK WESE/PULSE TRAVELING 1500 TO 1900usec
& SLIDER Indirct Drkve

DIGITAL AMPLIFIER With MOSFET DRIVE

-24 SEGMENTS/35.76

Heayy Dity/HO- L HE-IE HD-0, HD-LL HEB-LS
200mim

Conmactor Wire Strand LEER

Counter

Connector Wire Gauge 22AWG

Price:

Cptions

[Fssn

€100.90

Froduct comparison -+

Add to comparison list -+

Copyright £ 2004-2010 Hise ACD

1201200101601
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B - 4ELS-1100 Liquid Level Sensor Instruction Bulletin

256

o Instruction Bulletin Mo. 138184 (Rev P)

ELS-1100 Series
Electro-Optic Level Switch

Gemg

a

Sensors
Specifications
Materials Input Fart Probe Condition
Housing and Prism Polysulfons or Mylen Power Number At Current Sink
Operating Pressure 0tz 120 psig. Max. 128187 Vet
Operating Temperature| 0°F to 176°F (-17.8°C to +80°C) 1:: ;gg :::E:
Current Consumption | 18 mA&, Approximately svDC Tea52e1 w:t
Input Valtage See Parr Number Charr 17561 Wat
Output TTL/ICMOS Compatib’e, Open Coellector 187575 et
CJutput may Sink 40 mA up to 30 VDC 187590 Dry
Repeatability +1 mm 142700 Vet
Mests Specifcation (MIL-STD-461E 143570 Dy
Part 2 Modified) of 10WM for <
Frequency Range 30 to 1000 MHz 1:3 :12 oy
EMI Susceptability {Except 808 MHz = D VIM ' Wet
and 678 MHz = 7.5 VM) 143520 Vet
Approvals C.E_.EM 61326 ] 143525 Wet
Units Labeled W UL File E 108813 133500 D
10-28 VDC ry
Moze: Not for use in freezing liguids 143873 Diry
Instaliation 157730 Vet
1. For NPT threaded units: 1ee 5?5 Weet
3. Use Teflon (TFE) thread tape or Permatex #80725 plastc pipe 16? 5:'E Dy
sealant to seal thread. Cawrion: Pipe sealant must not come in 175632 Crry
contact with prism surface. 187530 Ciry
b. Thread sensor into tank wall and tighten by hand. Further tighten 1875325 Wet

an additional one to two threads past hand-tightness. (Avoid
overtightening, as this may damage threads.)
. For 172" and M12 straight threaded wnits:

a. Thread sensor into tank wall by hand until sensor housing contacts tank wall surface. | See below for mating o-ring
gland design information.)

b. The sensor shall be torque tightened to 12 to 24 in-lb { 1.4 to 2.7 N-m). This range is slightly more than “hand-tight” to
nsure sealing, and less than that which would cause housing or thread damage.

. CAUTION: Under no circumstances shall the sensor be tightensd more than 178 tum beyond that reguired to seat the
bottom of the sensor housing with the outside wall of the tank.

3. Sensor may be instal'ed in horizonral or vertical position only.
4. Caution: Do not install sensor close to infrared sources or incandescent light (Nore: Any optical sensor may be affected

by reflective surfaces. Consult Gems if prism is to be less than 2 inches from any reflective surface.)

The test depicted below was performed to determine the sensor immunity level to ambient light. The recorded ambient is
the maximum lewvel at which the sensor performsidetects normally.

Sensor Type Black Container | Opague Containen

) ELS-1100 Polysufens| 300 FRCd 45 FrCd
_.-i oy ELS-1100 TFE 100 FrCd 25 FrCd

/Tﬂl\ T Variac B[S 7100HT lsoplast | 500 Frod 250 Fr-Cd
AN | /ill‘_ e [EL5-1z200 RE 250 Ft-Co 25 Fr-Cd

/ M ALY " [ELs-1200 >1000 Fi-Cd 700 Frid
) - ELE-1200CR 200 FrCd 25 Fr.Cd
st 58 Moder £214 ELS-1100 Nylon 85 Fi.Cd 35 Fr-Cd

Note: 1 Ft-Cd = 10.7 Lux

Above testing is based on minimum readings of at
east two (2) samples.



Typical Wiring Diagrams

Installation {Contd.)
5. Connect VDC (+10%) power to rec lead; return {-) to

black lead. Caution: Do not connect output to VDG e l-. D Lot
power without a load, | Fns *h -vog
6. Cutput Configuration: See Wiring Diagrams. ; o
Outp | g Lhag . weile | Switch E [oea 4' N
Maintenance _ o o Black i wnis | Switch Y
Sensor may require @ periodic cleaning of prism surface. / Elagk
Chiorinared hydrocarbons must nor be used for cleaning. -
A mild detergent may be used to clean prism surface. =
Retwrn Policy _—
Returns are acceptec on stock items up to 30 days from date of e impat Hoteg

order. ‘You must contact our Retwwms Department for 3 Return
Authorization (RA) number. Return the goods - freight prepaid - in
the arginal container and includc original packing ship.

. 0. D. returns are not accepted. Gems reserves the right to
apply restocking charges.

BE0-T33-435T7
BED-T93-4563

Tel:
Fax:

" TTLICMOE Oulpwl: Forlevess greater
than £ valts, 3 0K puilup resisiar 15
reyuirey al B oulped

" Mavimum Load = 40mA @330 VDT

Mating 0-Ring Gland Design

112" Straight Thread M12 X 1 Staight Thread a2
AR #E TUSE FITTING I - - - ﬁisr:’[sulgl;‘-] —_ :.5‘:.'"_]
1z | B AT TOF -108 gt
= = =50 n=2 e
T . I Tt
:I I -y ! 1 1
) (- i 1 1
; — ' i - o
— : [3.50mm]
N \
112-20 UNF 28 CoMAZN T -EC
Dimensions

114" NPT Mounting

114" NPT Mounting
with 3/8" Conduit

112" SBiraight Thrzad
Mounting with O-ing

5i8" HEX

14 _?’j;” B Lead 140 38 NPT
(1E.8 mm] Wires NPT {15.8,mm) Mounting
2513 z_|\xx“ Epoxy 2-532"—|
{54.7 mm) Encapsulsted {54.7 mm} {54.7 mm)

M12x1 Straight Thread

Mountng with ©-Ring Threaded I

Elzcirical Termination: Lead Wies, 22 AWG, PVC Jacketed, 127 to 14" Extended
Flange Mounting

“Fish” Pull Ring

cles Not Required

11
—-'-I I4_1-'4' Max. W
216" Ref:

Witen

SIB"HEX
(158 mm)

2-5132"
(547 mm)

(2" Thios ——11/16°18 Tha. REF
Witon Gasket

all Thickness 2-5/2" Ref: able
(B6.7 mm)
% 58" HEX
(=27 '
Remaovable PVC (15 B mani}

Fimky Full Ring

Electrical Termination: Lead Wires, 22 AWG, PVE Jacksted, 1

2" to 14" Extended 25" Cable, 22 AWG. PVC Jacketed

Important Points:

* Gems products must be naintained and Instaled in st acoordance witsh the NabionalElecirical
Code and the applicable 3ems Procuct Instruction Bulletin that covers Installation, cpe'atfion and
proper malntenance. Falure bo observe s Informationmay result In serices Injury or Jamages.

* For hazamdows anea apoicabions Invelving such things 1s, but nat iribed o, Ignitable mitsres,
rambiseShie duiet and fiammahls matsrale, ee AR arnmnriate svplininn prand sncoens
Intrinsically sat= Inberface gewice.

s Fiease adnere 1o the pressure and emperaturs limEaSons shown throughout this cataiog for cur
level and fiow s=nsors. These limitalions must not be exoeeded. These pressures and femperatures
take Into consideration pessible Sysiem surpge pressunes, i=mperatures and their frequencies.

= Eelection of materials forcompatisiity with the media Iscriical io ine e and cperabion of Gems
products: Taks care in the proper s=i=ction of materialzof construction, f=sting Is requined.

= Efainiess steel |5 generaly regarded as safe by NSF and FDA:

* NaF-approwed SENsors are made of materials approved for potadle waber applcations according
o Elandand €1
® Life expectanty of saiich contacts warles wih application. Cortact Gems Tife cycle testing Is
required.
= Amolent iemperature chanpes do aft=ct switct setpoints, since the grawily of a liould can vary whin
temperatre
* Cur sensors have been cesigred fo nesist shock and wiomation. However, shoch and vioration should
b minimized.
= Flber Iquid mecla containing pariculate ancior 1=bris to ensure the proper opeation of cur products.
# Electrical enires and mounting ooints In an esclosed tank may requine llguidvaporsealng.

= OUr sEn30rs rust mot be Seld-repaired.

Gems Sensors Inc.

= Zne
Gems -

Toll-Free:

Cowles Road
wifle, L1 DOUEZ-1T48
1-800-378-1600
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B - 5ELS-1100 Liquid Level Sensor Specifications

ELECTRO-OPTIC TYPE

General Purpose ELS -1100 Series
Satisfies Most Applications

Thea polysulfons units are both compact and econonvical, They featurs a varisty of
mountings, power raquirarnarts and slectrical tarminations to make it 3=y to find &
parfact match for your application,

258

Specifications
Waterialz
Heusing and Priam Polysutians or Myion
Qiperatisg Preasure 010 150 PSI1, Meximum
liperating Temparsture® PFta 176°F {-17 B°0 +80°C)
Gumanl Consrmplion 18 mA, Approcimatkely
Tupu® TIL/GMICG Compatink. Open GOECIDT CUpLl May Sk 40 ma
UP TO30NVOC.
Fepea&hility =1 mm
EMT Buzcepiability WEElE (MIL-5T0-4618 FarlZ Modiiked) Specicaion of 10 ¥

far Fraquancy Pange 30 10 1000 MHZ
(Excapt 600 MHZ - 0/M Bnd 679 MHE - 7.5 WM.

UL Lghed

(=
£
g
=
-
=
L]
g
=
£
&
o
£

* Theese swichies are vt For e in Frseding Bquid or steamhiph cordensatian envirenmez. Flle ho, 108813
Canmd Gans for dlizmaties sclutions.
Mmensions
1 NPT Mounting T NPT Mountieg  |1/2 Siraight Theead Mountieg | MAZC] i1 Thread "Fiah" Pull Fing
with 38" Conduif with 0-Ring i ﬁ'm;
LEADIWFES W
CHIE.
EPIRCY
LA i}
& ™ wlixins I 5 HEK I 510 B
SETHEL (Elmn| ) ina
doad r o
iimm 117, L Wi
: HT Lot o EAE AN
4T | wrnpr BT FN.E1 r!'l-:l'l'll'lr L l\Slrrl'l:--J- o :L:}E w
il 37 AT ’}um
Elairical " o 25" Cahble, 23 AWE,
Termissfion Ledd Wires, 22 AWE, PYG Jackated, 12710 14 "Exdendad PG JBCketed
How To Order
Spacify Part Number based on Mounting Typs, Input Power and Output Condition raquired.
Wouniing Type
mput Powge | Frofm Gandifion |y gy VN 838 Contuit | gaiin e | st Toesad | (Fisk” Pull Fing
PolysLifore - PalysUiong Wylzn Folysuifone - Poiy=uifons Polysuilona
5 VDG Wt 138HET # 144225 17664 144205 1654 —
Wl 14270 £ 143505 £ 157750 143580 160G 143577
HEANE oy 143570 £ 43500 75632 157 T fagira
# -smakimms.
Exfomad Power 2nd Swiiching Capatiiites
Intrinsically-Safe Verstons of 12 ¥OC Modsdr wiln Gams.

GEMS ELS-1100 Switches may bs randarsd intrinsically-safa for Glza |, Division 1,
Group G & O when uzad with appropriate:GEMS Zener Barrians. Call Gems Sensors
for apeclal ELE-1100-IS {intrinsically-safs) part numbers and Installation Bullating
146745 and 148744, File Mo, E44570.

Wisit wwr s ramsSensors. com for most arrnant informs thon.

Ganwarts TTL output signal to & Smp
ralay output, Available as opan circoit R
board or mounted in & NERMA 4% I
anclosure {pleturad). Sas Pags A-31,

B-XT



B - 6 ELS-1100HT Liquid Level Sensor Instruction Bulletin

G/g’/nri:

Sensors

Electro-Optic Level Switch
ELS-1100 HT Series

Instruction Bulletin No. 152854

Gems

Sensors

Electro-Optic Level Switch
ELS-1100 HT Series

Instruction Bulletin No. 152854

Dimensional Data . . .

Specifications . . .

EPOXY
ENCAPSULATED
34" HEX
(19.0 mm}

Dimensional Data . . .

Specifications . . .

EPOXY
ENCAPSULATED
/4" HEX
4 19.0 mm}

!

2
150.8 mm}

36" NPT

Materials
Housing and Prism

Isoplast®

Materials
Housing and Prism

Isoplast®

Operating Pressure

0 to 150 PSI, Maximum

Operating Pressure

0 to 150 PSI, Maximum

Operating Temperature®

-40°F to +212°F (-40°C to +100°C)

=

Operating Temperature

-40°F to +212°F (-40°C to +100°C)

Current Consumption

45 mA, Approximately

Current Consumption

45 mA, Approximately

Qutput

TTL/CMOS Compatible. Transistor Output
with 10K Pull-Up Resistor May Sink 18 mA.
12 VDC input power units switch a maximum
5VDC on output.

Qutput

TTL/CMOS Compatible. Transistor Output
with 10K Pull-Up Resistor May Sink 18 mA
12 VDC input power units switch a maximum
5 VDC on output.

Repeatabhility

+1 mm

Repeatability

+1 mm

Electrical Termination

Lead Wires, 22 AWG, Polymeric, 12" to 14"
Extended

Electrical Termination

Lead Wires, 22 AWG, Polymeric, 12" to 14"
Extended

Approvals

C.E EN61326
Units Labeled M U.L. File E108913

Approvals

C.E.ENB1326
Units Labeled ™ U.L. File E108913

*These switches are not for use in freezing liquids.

*These switches are not for use in freezing liquids.
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Installation . . .

1

Use Teflon (TFE) thread tape or Permatex #80725 plastic pipe sealant

to seal thread. Caution: Pipe sealant must not come in contact
with prism surface.

Thread sensor info tank wall and tighten by hand. Further tighten an
additional one to two threads past hand-tightness. (Avoid
overtightening, as this may damage threads.

Sensor may be installed in horizontal or vertical positions, only

Do not install sensor close to infrared sources

Prism surface must be at least 2" from any reflective surfaces.

Connect appropriate voltage supply to red lead. For 12 VDC units
(Part Numbers 153063 and 153064), connect to 12 VDC +5% - For 5

VDC units (Part Numbers 153061 and 153062), connect to 5 VDC +5%.

Installation . .

1. Use Teflon (TFE) thread tape or Permatex #80725 plastic pipe sealant

to seal thread Mﬂmﬂnlmﬂmmm

2. Thread sensor into tank wall and tighten by hand. Further tighten an

additional one to two threads past hand-tightness. (Avoid
overtightening, as this may damage threads.

3. Sensor may be installed in herizontal or vertical positions, only.
4. Do not install sensor close to infrared sources.
5. Prism surface must be at least 2" from any reflective surfaces.

6. Connect appropriate voltage supply to red lead. For 12 VDC units

(Part Numbers 1563063 and 153064), connect to 12 VDC £5% - For 5
VDC units (Part Numbers 153061 and 153062), connect to 5 VDC +5%

7. Output Configuration: See Fig. 1 and Fig. 2.

Wiring Diagrams . . .

7. Output Configuration: See Fig. 1 and Fig. 2.

Wiring Diagrams . . .

Transistor Output

+5 12VIC 0 SVDE

TTL Compatible Output

+5VDC

QuTPUT* WHITE
—

“CAN DAIVE 19 TTL
LOGIC GATE INFUTS 7

Figure 2

Transistor Output

+£ 12VD0 o 300

TTL Compatible Output

+5VIC

WHITE

uTPUT
——

“CAN DRIVE 1 TTL
LOGIC GATE ATS

Figure 2

Maintenance . .

Sensor may require a periodic cleaning of prism surface. Chlorinated

hydrocarbons must not be used for cleaning. A mild detergent may be
used to clean prism surface.

P/N 152854 {1
Rev.E k._\‘?'
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Gams Sensors Inc.
One Cowles Road
Plainvills, CT
06062,1198

tel  880.747.3000
S5ensors . seo747.4240

Maintenance . . .

Sensor may require a periodic cleaning of prism surface. Chlorinated
hydrocarbons must not be used for cleaning. A mild detergent may be

used to clean prism surface

P/N 152854 iy
Rev.E k._“sf

Gems Sensors Inc.
One Cowles Road
Plainville, CT
06062.1188

tal  860.747.3000

Sensors (o, sen747424e



B - 7ELS-1100HT Liquid Level Sensor Specifications

Gems

W Semon B Cortrk

ELS -1100HT
Handles Temperatures to 212°F

Slightly larger than the ELS-1100, the "HT" ar High Temperature version is made from
high performance lsoplast® plastic. While maintaining broad chemical compatibility,

thase units also handle fluid temperatures to 212°F. They feature 38" NPT mountings
and the shortest of any of our plastic electro-optic switch bodles — HTS versions area

ELS-1100HT

Fa HI@UEHE

mere 1/27long!
Typical Applications
: «Coolant maarvolr monitoring
= « Madical diagnostic and starilizar squipment
ﬁ « Lo lubricant warning on maching tools
ﬁ « Low level waning in hydraufic resaroirz r—
":" Specifications
Wi Materials
= Housing and Prism lsoplast® Fia No. E10843
o Operating Mressure 0 to 150 MEl, Miximurn
= Oparating Temparatura* -A0°F to +21 2°F(-40°C +100°C) Dimensions
- Current Consumplion 45 mA, Approxinataly HT Seri
=Y Tuiput TTLICMOS Compatible, eres
= Trangigtor Output with 10K Pull Up Rasistor May Sink 18 mA. ) -
12 VDI input power uniis swiich a manimurm 5 VO on ouipui EEmmy | e
Rapeatability +1 mm ~ L2 W, Prbymer,
* Thesa switchas ara notfor use i freazing Iquids or steamthigh condensation smironments. =i il
Comact Gerne for atemative sobions. M oy
o T 4" HEX ued
{180 m]
Wiring Diagrams
Transistor Duiput TTL Gompatitle Output HTS Series
& TVICaEV0 LEVDD /8" NPT Mounting
138"
WHITE B F_ET';L
il
ELADK, Lisad Winmy
2 T Cmred
How To Order P C T i
HT Series .
Specify Part Murmber based an Input and Dutput Condition W6 x 2 Straight Thread
raquired. Muounting with O-Ring
Probe Condition al Cument Sink
Input Powar Wel Dry
sVDC 153061 # 152062 TR 0E, e,
f2voce 153063 # 153064 E‘;ﬂ:
*{2VOC input power units switch a maximurn 5§ VDO onoutput.
Nota: Extand the powar and ewitching capabilities of 10-28 VDT
modeks with Games Opto-Pak Camrallars.
# - Giock Hems.
HTS Series - 5 VOC Input Only
Specify Part Number based on Wat aor Dry switch actuation
and mounting type. — —
Extended Power and Switching Capabilities
Prabe Condition at Cumant Sink of 12 VOC Models with Gems.
Msting Tyes -l iy Converts TTL output signal to 5 Amp
8 NPT 181674 181675 relay output. Available as open circuit " .
board or mounted in a NEMA 4%
kil L il Wit enclosure (pictured). See Page A-31. o

A-2% Visit www.GemsSensors.com for most current information.
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B - 8 Parachute DO-DT 25mod. - Data Sheet

BRUGGEMANN GmbH & Co. KG Bergesystem DO-DT 25mod.

Am Kalkheck 2
58313 Herdecke P/M 904155-26 a

Vorgaben:

Auslisegeschwindigkeit Y = 83mfs (300 Kmv/h)

Masse (max.) m = 144 kg

Masse (min.) m = hhkg

Pilotchute CF 0,81 DC-8 P/M 904100-304
Durchmesser Dy = 081m

Widerstandsflache Cdgso = 038m®

Anzahl der Leinen = B Stick

Yerbindungsleine 1.0 m lang PIMN 904100-206
Hauptkappe 23 FT — Triconical PN 903551-104
Durchmesser Dy = T44m

Widerstandsflache cdgsg = 322m°

Anzahl der Leinen = 22 Stick

Offnungsstol Fo =1650kp (bei15st)

Sinkgeschwindigkeit Yo 68 misbei 125 kg 4,7 m/s bel 55 kg
Sinkgeschwindigkeit Wi 76misbel 140 kg 7,9 m/s bei 150 kg

Tragegurt PiM 903716-102
Verbindungsleine 2475 daN L = 30m PN 904158-105
Packschlauch FiN 903042-101

Stand: Sept. 2009
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B - 9AMBER Long Range Data Modem - Data Sheet
AMB8355

Long-Range Data Modem

868 MHz Band

Key Features

o Multi-channel, narrowband RF data modem

e Transmit power 500 mW

¢ Range up to 20km (line of sight)

¢ RF data rates up to 19.2 kbps

¢ |ntegrated microcontroller (8 kbyte data buffer)

¢ Flexible software stack to suit a wide range of
applications

e Complies with R&TTE directive 1999/5/EC

o Licence-free within Europe

Network Topologies Description

The AMB8355 is a powerful OEM radio data modem enabling cable-free and
reliable transmission of data over long distances. The embedded
microprocessor controls the complete wireless data communication, thus
handling packet and checksum formation, addressing, monitoring of channel
access and resending of unacknowledged data packets. A buffer memory is
provided to enable transmission and reception of data independently of the
connected host controller. The radio modem can be used as a transparent

cable replacement.
Point-to-Point P

The AMB8355 features a command set of various transmission modes to
meet the requirements of the respective application. It provides a broadcast
operation mode and it enables the user to address up to 255 devices per
channel.

The GUI for the freely available Windows application AMBER-ACC makes it
easy to set the operating parameters. The configuration of the parameters
can alternatively be realised by means of AT-commands.

Interface

The AMB8355 is connected to a host system via RS-232 or 3.3V-TTL UART-
. o interface with data rates of up to 115.2 kbaud. Alternative host interface
Point-to-Multipoint options: RS-485 or USB.

Scope of Application

Telemetry, wide-ranging data collection, monitoring, surveying, remote
cohtrol and sensor networks.
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AMBB8355

AMBER

WIRELESS

Dimensions

L 97

DSR1
DTR1
RXD1
TXD1
RTS1
CcTs1

vCcC
GND

ADB

lelele):
elele @lﬂ@

PoPefef

Pin Assignment ST1

Y
5

Name | Description

AD6 | Reserved

GND | Negative supply voltage

VCC | Positive supply voltage

CTS1 | Clear to send

RTS1 | Request to send

TXD1 | Transmit data

RXD1 | Receive data

DTR1 | Data terminal ready

O O(N|lo|O|~|w|ND|—=

DSR1 | Data set ready

Specifications
Performance Range* = 20 km (line of sight)
RF data rate 2.4/4.8/9.6 and 19.2 kbaud
Interface data rate Up to 115.2 kbaud (UART)
Output power 27dBm (@ 50 Q, adjustable)
RF sensitivity -110 dBm (@ 50 Q, 4.8 kbaud)
General Power supply 7 to 30 Volt
Current consumption TX: 530 mA (7 V), 125mA (30 V)
RX: 75 mA (7 V), 30mA (30 V)
Dimensions 97 x 38 x 19 mm?3
Operating temperature -30to +70 °C
Weight 459
Antenna connector SMA female
Status indication 4 LEDs (Power, Status, RX, TX)
Microprocessor ATMEL AT91SAM7S64
RF transceiver 500 mW transceiver AMB8315
RF technology Addressing Up to 255 nodes
Frequency range 869.40 to 869.65 MHz
Channel spacing 25, 50 and 100 kHz (depending on RF data rate)
Number of channels Up to 8 (depending on RF data rate)
Modulation 2-GFSK
Supported topologies Point-to-Point, Point-to-Multipoint

* Range stated is calculated assuming line-of-sight. Actual range will vary based upon specific board integration, antenna selection, and environment

Related Products (868 MHz)

e AMB8420 Low-Cost RF module

¢ AMB8350 RF Data Modem

¢ AMB8400 Low-Cost RF Transceiver

e AMB8310 Medium-Range RF Transceiver
« AMB8315 Long-Range RF Transceiver

Ordering Information

AMB8355 | 868 MHz Long Range Data Modem |

Contact

AMBER wireless GmbH
Albin-Kébis-StraBe 18

D-51147 Cologne

Tel.: +49 (0) 2203-699195-0
E-mail: info@amber-wireless.de

Internet: www.amber-wireless.de

AMBER wireless GmbH assumes that the statements made in this data sheet are correct at the time of issue. AMBER wireless GmbH reserves the right to make changes to
technical specifications or product functions without prior notice. AMBER wireless GmbH does not assume any responsibility for the use of the described products, neither does it
convey any license under its patent rights. All trademarks, registered trademarks and product names are the property of their owners.
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B - 10ADXL321 Accelerometer - Data sheet — Extract

Small and Thin +18 g Accelerometer

ADXL321

FEATURES

Small and thin
4mm % 4mm % 1,45 mm LFCSP package
3 mg reselution at 50 Hz
Wide supply voltage range: 2.4 Vte 6 V
Low power: 350 pA at Vs = 2.4 V (typ)
Good zers g bias stability
Good sensitivity accuracy
X-axis and Y-axis aligned towithin 0.1° {typ)
BW adjustment with a single capacitor
Single-supply cperation
10,000 g shock survival
Compatible with Sn/Pb and Ph-free solder processes

APPLICATIONS

Vibration monitoring and compensation
Abuse event detection

GENERAL DESCRIPTION

The ADXL321 is a small and thin, low power, complete dual-
axis accelerometer with signal conditioned voltage outputs,
which is all on a single monolithic IC. The product measures
acceleration with a full-scale range of £18 g (typicall. It can also
measire both dynamic acceleration (vibration) and static
acceleration (gravity).

The ADKL321’s typical noise floor is 320 pg "He, allowing
signals below 3 mg to be resolved in tilt-sensing applications
using narrow bandwidths (<50 Hz).

The user selects the bandwidth of the accelerometer using
capacitors Cxand Cr at the Xovr and Your pins. Bandwidths of
0.5 Hz to 2.5 kHz may be selected to suit the application.

The ADXL321 is available in a very thin 4 mm x 4 mm »
1.45 mm., 16-lead. plastic LECSP.

FUNCTIONAL BLOCK DIAGRAM

[ ]

CEMID AMP AMP

— CUTPUT QUTFUT

Py Fair
EIKL EIWLy

Sports equipment
+5V
]V!
L
ADXL32
l = -
=T | (W &
—
2ENIOR
com 2T
Rev.0

Information furnished by Araleg Devicas is bellewed to be acourate and raliable.
Howweer, o responsibility Is assumed by Analog Dawiess for s use, nor for any
Infringamsnts of patents or other dghts of third parties that may result from ks uss.
Ep-aclaouﬂons subject to changa without netica. Mo licenss is granted by implication
or ctharwise undar amy patant or patart dghts of Analeg Devicas. Tradamarks and
registarsd tradamarks ars tha propsrty of their respsctive ownars.

Lor Lge
v

LETE]

one Technology Way, P.O. Box 9106, Norwood, MA 02062-9106, U.5.A.
Tel: 781.325.4700 www.analog.com
Fan: TH1.326.58703 © 2007 Analeg Devices, Inc. All rights reserved.
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ADXL321
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ADXL321

SPECIFICATIONS'

Ta =259 Vi = 3W Cr = Cr= 0.1 pE Acceleration

=0 g unless otherwise noted.

Table 1.
Parameter Conditiens Min Typ Max Unit
SEMSOR INPUIT Each axis

Measurernent Range 18 g

Nonlinearity % of full scals 0.2 %

Package Alignment Error +1 Degress

Alignrnent Error X sansorto ¥ sensor =001 Diegress

Cross Axis Sensitivity +2 %
SEMNSITIVITY (RATIOMETRIC) Each axis

Sensitivity at Kour, Your Wi=3V¥ 51 Er 63 g

Sensitivity Change due to Tem perature? Wi=3V 0.01 o
ZERC g BIAS LEVEL (RATIOMETRIC) Each axis

0 g Violtage at Xour, Your We=3V¥ 1.4 1.5 1.6 v

0 g Offset vs. Temperature +2 mg"iC
MOISE PERFORMANCE

Mois= Density i 257C 320 pgiHz rms
FRECIIENCY RESPOMSE®

Cx, Ty Range’ 0.002 10 pF

Rrur Tolerance 32+15% ki

Sensor Resonant Frequency 5.5 kHz
SELF-TEST*

Logic Input Low 08 1)

Lagic Input High 24 v

ST Input Resistance to Ground 50 ki

Output Change at Xaur, Your Salf-test Ot 1 18 v
OUTPUT AMPLIFIER

Output Swing Low Mo load 03 v

Output Swing High Mo load 26 v
POWER SUPPLY

Operating Voltage Range 24 5] v

Quiescent Supply Current 049 M

Tum-2n Time’ 20 s
TEMFERATUIRE

Op=rating Temperature Range -20 +70 “C

! allrririrnurn and masimurn spefications are guaranteed. Typlcal specifications are not guarantesd

Tzansithvity Is essentially ratiometric to Ve

¥ pefined as the change from ambkent-Lo-masimunm tEempsEtne of ambient-w-minimum 2mpsrare

4 Actual frequency resporss contradled by user-supplied externa capacitor iCy Gl
Fpandwidth = 142 2w 2 22 kv ). For G, Dy = 0002 pF, bandwidth = 2500 Hz. For G, Cy =10 pF, barchwidth = 0.5 Hz Minimurmanasimom valuas are ot f2sted.

* salf-tast respanse changes cubically with s

? Larger values of Cy, CyIncraasa turn-on tme. Turm-on ime 15 approdmately 160 Cy of Cy+ 4 ms, where Ce, Oy aren pF.

Rev.0 | Page 2af 16
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ADXL321

ABSOLUTE MAXIMUM RATINGS

Table 2.

Parameter Rating

Acceleration (Any Axis, Unpowered) 10,000 g

Acceleration (Any Azis, Powered) 100,000 g

We 03Vt +7.0W

All Cther Pins (COM—0.3V) to
(Ve +10.3%)

Cutput Short-Circuit Duration

{Any Pinto Commen) Indefinits

Opearating Temperature Range — 555 to 41 257C

Storage Tem perature —65°C to 41 507

Stresses above those listed under Absolute Maximum Ratings
may cause permanent damage to the device, This is a stress
rating only; functional operation of the device at these or any
other conditions above those indicated in the operational
section of this specification is not implied. Exposure to absolute
maximum rating conditions for extended periods may affect
device reliability:

ESD CAUTION

ESD iglectrostatic discharge) sensitive device. Electrostatic charges as high as 4000 readily accumulate

onthe human body and test equipment and can discharge without detection. Although this product features WARNING! @
proprietary ESD protection circuitry, permanent damage may ocour on devices subjected to high energy ‘“

electrostatic discharges. Therefare, proper ESD precautions are recommended to avoid performance

degradation or loss of functionality.

S0 BENEITME BEVICE

Rew 0 | Page 4of 16




ADXL321

PIN CONFIGURATION AND FUNCTION DESCRIPTIONS

M o o E
we[i]e [EE
8T [3] ADXL3I2M (m=
TOF VEW
oM El (Mot to Soalks) E aur
me 4] [F]ne
[[1 [¢1 [F1 [
COM COM COM NG i
NC =40 CONNECT i
Figure 2. Pin Config uration
Table 3. Pin Fanction Descriptions
Pin No. Mnemonic Drescription
14,89 11,13, 16 NC Do Mot Connect
2 5T Self-Test
3,5t07 COM Camman
10 four ¥ Channel Output
12 ¥our ¥ Channel Output
14,15 W3 24V 6V

Rev.0 | Page Saf 16
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ADXL321

+

=4
=

Tl A P LA T

CRITICAL ZOME
TLTOTp

e becToREAK ——
TIME

Fgure 3. Recommended Soldering Profiie

Table 4. Recommended Soldering Profile

fmsian

Profile Feature Sn63/Pb37 Pb-Free
Awverage Ramp Rate (T to Tg) 37 s max 3°C s max
Preheat

Minirnum Temperature (T} 10orc 150°C
Minirnum Temperaturs (T 1507 200°C

Time (Tawm to T, t= G0s—120s G0s—150s
Tame b T

Ramp-Lp Rate ER i 3Cfs

Tirme Maintained Above Liquidous (Ty)

Liquiclous Tem perature [Ty 183°C 217°C
Time {t) G0s— 1505 fi0s—150s
Peak Ternperaturs (T 2407 C + P CI-57C 2007 C + PCF-5°C
Time within 5°C of Actual Peak Temperature () 10s-30s 205-405
Ramp-Diown Rate 6°Cfs max 6°Cfs max
Tirne 25°%C to Peak Temperature 6 rnin max 8 min max

Rew 0 | Page 6of 16




ADXL321

TYPICAL PERFORMANCE CHARACTERISTICS (Vs =3.0V)

26 26
20 — 20
= = -
2 a
= 16 = 16
3 — 3 ]
£ £
2 H 2
= 10 w 10
o & ] -
# *
] o 5
|| ] 3 ] £
- - ] | ] H
] = o = =
140 1.82 144 148 148 150 162 154 168 158 180 140 142 144 148 148 16D 152 164 1EE 158 L&
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ADXL321

L ThEasd

g Ol FOPL

o G POALA THO

LA TR

O PO

"

a8

an

25

n

16

a

o
20 43D 480 480 480 470 &30 450 B00 E1C 620 63D

I
TP

it

W1 12 12 M e 18 1T B g I I

Fgure 16 X-Auis Self-Test Response ar 2570

WE

CURRENT {mi)

Figure 17 Supphy Cumrent gt 257

EEHLE

2

M ¥ 12 13 M 8 B 1T i 18
mi

bl

Figure 18 Y-Auis SeleTest Res ponse at 25°C

Reyv.0 | Pagedaf 16

EE

Figure 14 Turn-0n Time—Cy, Ty = 001 1F, Time Scak = 2 maTUV

273
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ADXL321

THEORY OF OPERATION

The ADXL321 is a complete acceleration measurement system
on a single monalithic IC. The ATXL321 has a measurement
range of +18 g It contains a polysilicon surface-micromachined
sensor and signal conditioning cirouitry to implement an open-
loop acceleration measuremnant architecture. The output signals
are analog voltages that are proportional to acceleration. The
accelerometer measures static acceleration forces, such as
gravity, which allows it to be used as a tilt sensor.

The sensor is a polysilicon surface-micromachined structure
built om top of a silicon wafer. Polysilicon springs suspend the
structure over the surface of the water and provide a resistance
against acceleration forces. Deflection of the structure is
measired using a differential capacitor that consists of
independent fixed plates and plates attached to the moving
mass. The fixed plates are driven by 180° out-of-phase square
waves, Acceleration deflects the beam and unbalances the
differential capacitor, resulting in an output square wave whose
amplitude 15 proportional to acceleration. Phase-sensitive
demodulation techniques are then used to rectify the signal and
determine the direction of the acceleration.

The demodulators output is amplified and brought aff-chip
through a 32 ki) resistor. The user then sets the signal
bandwidth of the device by adding a capacitor. This filtering
improves measurement resolution and helps prevent aliasing,

PERFORMAMNCE

Rather than using additional temperature compensation
circuitry, innovative design techniques have been used to ensure
high performance is built-in. As a result. there is neither
quantization error nor nonmenotonic behavior, and
temperature hysteresis is very low (typically less than 10 myg
over the —20°C to +70°C temperature rangg).

Figure 10 shows the zero goutput performance of eight parts
(X- and Y-axis) overa —20°C to +70°C temperature range.

Figure 13 demonstrates the typical sensitivity shift over
temperature for supply voltages of 3 V. This is typically better
than £1% over the —20°C to +70°C temperature range.

Rev.0 | Page 11 of 16
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ADXL321

APPLICATIONS
POWER SUPPLY DECOUPLING

For most applications, a single 0.1 pF capacitor, Cre. adequately
decouples the accelerometer from noise on the power supply.
However, in some cases, particularly where noise is present at
the 140 kHz internal clock frequency (or any harmonic
therenf, noise on the supply may cause interference on the
ADXL321 output. If additional decoupling is needad. a 100 £}
(or smaller) resistor or ferrite bead may be inserted in the
supply line. Additionally, a larger bull: bypass capacitor (in the
1 pF to 4.7 pF range) may be added in parallel to Coc.

SETTING THE BANDWIDTH USING Cx AND Cy

The ATIX1.321 has provisions for band-limiting the Xour and
Your pins. Capacitors must be added at these pins to implerm ent
low-pass filtering for antialiasing and noise reduction. The
equation for the 3 dB bandwidth s

Faas=11{2n(32 k1) = Cixm)
or maore simply,
Fae=5pFCxn

The tolerance of the internal resistor { Bac) typically varies as
much as £15% of its nominal value (32 k1), and the bandwidth
varies accordingly. A minimum capacitance of 2000 pF for Cy
and Cris required in all cases.

Table 5. Filter Capaciter Selection, Cx and Cr

Bandwidth [Hz) Capacitor (pF)
1 47

10 0.47

50 010

100 0.05

200 0.027

S00 0.0
SELF-TEST

The ST pin controls the self-test feature. When this pin is setto
Wy, an electrostatic force is exerted on the accelerometer beam.
The resulting movement of the beam allows the user to test if
the accelerometer is functional. The typical change in output is
315 myg (corresponding to 18 mV'). This pin may be laft open-
circuit or connected to common {COM) m normal use.

The 5T pin should never be exposed to voltages greater than
W5 + 0.3 V. If this cannot be guaranteed due to the system
design (for nstance, if there are multiple supply voltages ), then
alow Ve damping diode between 5T and Wy is recommended.

DESIGN TRADE-OFFS FOR SELECTING FILTER
CHARACTERISTICS: THE NOISE/BW TRADE-OFF

The accelerometer bandwidth selected ultimately determines
the measurement resclution (smallest detectable acceleration].
Filtering can be used to lower the noise floor, which improves
the resolution of the accelerometer. Resolution is dependent on
the analog filter bandwidth at Xoor and Your.

The output of the ATXL321 has a typical bandwidth of 2.5 kHz
The user must filter the signal at this point to imit aliasing
errors. The analog bandwidth must be no more than half the
ASD sampling frequency to minimize aliasing, The analog
bandwidth may be further decreased to reduce noise and
improve reschition,

The ADXL321 noise has the characteristics of white Gaussian
noise, which contributes equally at all frequencies and is
described in terms of e/ Hz (the noise 1s proportional to the
square root of the accelerometers bandwidth). The user should
lirnit bandwidth to the lowest frequency needed by the
application in crder to maximize the resolution and dynamic
range of the accelerometer.

With the single-pole, roll-off characteristic, the typical noise of
the ADXL321 is determined by

rmsNovse = (320 pg/ He )< (BW =16
At 100 Hz bandwidth the noise will be
rmsNoise =(320pg’ JHz =i/ 1002181 =4 mg

Often, the peak value of the noise 1s desired. Peak-to-peak noise
can only be estimated by statistical methods, A factor of 6 1=
generally used to convert rms to peak-to-peak. Table 6 is useful
for estimating the probabilities of exceeding various peak
values, given the rms value.

Table 6. Estimation of Peak-to-Peak Noise

%6 of Time That Noise Exceeds

Peak-to-Peak Value Nominal Peak-to-Peak Value

2= rms £

4 % s 4.6
L H Q.27
8 = rms 0.006
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ADXL321

Peale-to-peal: noise values give the best estimate of the
uncertainty in a single measurement. Table 7 gives the typical
noise output of the ADXL321 for various Cr and Cr values.

Table 7. Filter Capacitor Selection (Cx, Cy)

Peak-to-Peak
Banchwidth Cx, Cy RMS Noise Moise Estimate
[Hz) [uF) [mg) [mg)
10 0.47 13 7.8
S0 ol 249 174
100 0.047 4 24
S0 0.01 a1 544

USEWITH OPERATING VOLTAGES OTHER THAN3V

The ADKL321 is tested and specified at Vi = 3 V; however, it
can be powered with Vs as low as 2.4 V or as high as 6 V. Note

that some performance parameters change as the supply voltage
15 varied.

The ADXL321 output is ratiometric, so the sensitivity (or scale
factor] varies proportionally to supply voltage. At Ve =5 V. the
sensitivity 1s typically 100 mV/g At Vs =24V, the sensitivity is
typically 45 mV/g.

The zero g bias output is also ratiometric, so the zero g output is
nominally equal to Ve/2 at all supply voltages.

The output noise is not ratiometric but is absolute in volts;
therefare, the noise density decreases as the supply voltage
increases. This is because the scale factor (mVig) increases
while the noise voltage remains constant. At Vs =5V, the noise
density is typically 190 pg/y Hz, while at Vs = 2.4 ¥, the nolse
density is typically 400 pg/+ He.

Self-test response in gis roughly proportional to the square of
the supply voltage. However, when ratiometricity of sensitivity
1s factored in with supply voltage, the self-test response in volts
1s roughly proportional to the cube of the supply voltage. For
example, at Vs = & V. the self-test response for the ADXL321 1s
approccimately 80 mWV. At Vi = 2.4 W, the self-test response 15
approccimately 8 m'V,

The supply current decreases as the supply voltage decreases.
Typical current consumption at Vs =5V is 750 pA, and typical
current consumption at V= 2.4 Vis 350 pd.

USE AS A DUAL-AXIS TILT SENSOR

An accelerometer is most sensitive to tilt when its sensitive axis
is perpendicular to the force of gravity (that is, when it is
parallel to the earths surface). At this orientation, its sensitivity
to changes in tilt is highest. When the accel erometer is onented
on axis to gravity (near its +1 gor -1 greading). the change in
output acceleration per degree of tilt is negligible. When the
accelerometer is perpendicular to gravity, its output changss
nearly 17.5 mg per degree of tilt. At45%, its output changes at
only 12.2 myg per degree of tilt, and resolution declnes.
Converting Acceleration to Tilt

When the accelerometer is oriented so both its X-axis and
Y-axis are parallel to the earth’s surface, it can be used as a 2-
axis tilt sensor with both a roll axis and pitch axis. Once the
output signal from the accelerome ter has been converted to an
acceleration that varies between -1 gand +1 g the ontput tilt in
degrees is caloulated as

PITCH = arcsine(Ax'l g)
ROLL = arcsme( A1/l g

Be sure to account for overranges. [t is possible for the
accelerometers to output a signal greater than +1 g due to
wvibration, shock, or other accel erations.
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ADXL321

OUTLINE DIMENSIONS

P _T_ 0. MIN—:

PIN A
INDICATOR 416
ToR ==
! o0 5@
VIEW 400
B 085 Bscj:
3
068
ey
0.
.05 MAK
1.60 2oz Nowm
T‘g \ __I I__% COPLAMARITY
LEATING = nos
FLAHE 0.26

[EE T 7%

*ETACHED DIE WITH GLAZE S8EAL.

Figure 21, 16-Lead Lead Frame Chip Scale Rackage IMO_LFCSE LT

4 mm x4 mm Body, Thick Quad
R 16-5at)
Dimensions shown in milfmeters
(Drawing Not to Scake)
ORDERING GUIDE
Measurement Specified Temperature Package

Maodel Range Veltage (V) Range Package Description Option
ADXL321ICPT *18g 3 —20°C to +70°C 16-Lead LFCSP_LO CP-16-5a
ACL321ICP-REEL +18¢g 3 —20°C to +70°C 16-Lead LFCSP_LO CP-16-5a
ADXLI21ER Evaluati on Board

T Lead finlsh—atte tn.
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B - 11Digital Incident Flow Gauge DIFG-05 - Fact Sheet

Stemneels FLuczeus- uno Leichtean GumeH

Fon: {07 11) 78 19 26-10
Fax: (07 11) 78 1926-19
Intemet www_ sfi-gmbh.de
email: info@=fl-gmbhude

Digital Incident Flow Gauge
DIFG-05
Fact Sheet

£5.1: Baud Rate korrigiert.
&4 pin for shielding is now used for RS232 output

Rev. Changes Date Ewsarbelter
-a- |General revision 27082008 |Bonisch
-b- [§3: additicnal differenticnal pressure sensor 07.112008 (BEcnisch

‘Geschafsfihrer: Prof. D5pl-ing. Rudclf Yeit-Hitschmann, Profarnst: Dipl-Ing. Berol Karais

HRE 724531 Sheitgart
Banik- Landesgingkasse Stuttgart, Kio.-Wr. 2097664, BT €00 501 04
EIC: SOLADEST IBAM: DE 71600501 010002097664
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1 Description

Tne DIG-05 I8 & compiete semsar and measurement wnlt for all relevant data of 12 alr flowing arcund
aircrafl. The unit measures dynamic and static pressure, air temperature, angle of aitack, yaw angle and
supply voltage and provides digital values for alfitude, indicated and true airspeed, angle of attack and yaw
angle sither via RE232 or via CAN bus.

Itis an ideal ool for all Aircraf and DAY where altitude and airspeesd are processed in a compuisr or
Integrated avionic system, L.e. Tor EFIS or UavV-avionics or Tor Tiight test purooeses.

It can be installed on a nose boom or on the wingtip of an aircraft or directly in the vertical tail. Only a thin
cable with 5 wires and no hoses lead to the board computer.

2.1 Altitude

The absclute pressure is taken a few cm behind the front end of the Prandtl probe on the wihole
circumference. So the crror duc to incidence angles up to 107 iz lesa than 1%, A temperaturc
compensated and calibrated silicone pressure sensor together with an 24-Bit precision AD-Converter
measure and calcuiate the aciual pressure aifitude.

2.2 Airspeed

The dynamic pressurs iz taken at the front end. tiz aleo not sensible to incidence angles that practically
cceur in flight. The differential pressure sensor measures only the difference between dynamic and staftic
pressure, 3o airspeed has a high resclution and precision. An autcmatic self calibration system does an
offset cailbration ail 3 minuies. This offset cailbration @kes about 1.5 seconds. During that time e
current airspeed indication is not updated.

The Indicated airspocd 1AS (dynamic prosaurc) is caloulated for standard atmosphere ot altitude zcro. The
true airspeed TAS iz calculated from the ratic of measzured absolute pressure to standard atmosghers:
pressure comected with the difference of measured air temperature to standard atmosphere temperature
at that alfitude.

2.3 Angle of attack and Yaw Angle

Two analog inductive angle gauges installed with @xs perpendicular 1o the boom and to each other
measure the angles of two wind flags, that are fine: balanced.

2.4 Temperature

2.5 Supply Voltage
The Supply Voltage is measured by a 10-Bit AD-Converter. To keep the amount of data as low as

poeeible, the reeolution ie recalculated to B Bit.

SFL-GmbH. Baumwissenwes SB. TOSES Shattsart 2 micidemt Aow Sauge =d_boodt
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3 Measzuring Range and Accuracy

Dezcription Range Rezolution max. Tolerance
&5 0. 47 m's 0,1 m's <02 m/s for 18510 mfs
| A% (0 .. 1290 Fa) <14 tor higher speeds
W
0. 225 mis —not tested jet—
0 .. 35000 Pa
Altitude -1 000 o 10 000m a,rm <20 m at sea level
<% abnve 1 500 m’
Temperature -45 ... 1307C 0,1 =C 123
Angle of Attack -25 ... +25° 01° 0,5
M aw Anyle -20 ... +20° 0,1°* 00"
Supply Voltage T-40W azv 0.2
4 Connections
There iz a 5 pol. 20 Connector from Binder Senes 712 male socket
Finming: 1=R5 232 TXD 2=+l ey 3=GMD 4= CAN-H 5= CAN-L

& Data format

Most of the ouiput data is buffered, Thersfore the result

measuring cycles.

51 RS5232

57600 Od 0 data bits

All the data is written in readable ASCI:
After connacting to the supply voliz e the column definition is ranamitted like fis:

Ind. Afrzpesd<TAB=True Alrspeed=TAB-Altimde<TAB=Alpha~TAB-
Beta< TAB-Tempemtre<TAB=Voltage<TAB=Smms-<CHR~LF=

no parity 1 =stop bit Mo Flow contol

After that_ there is a break of & few seconds to give the sensors time to get to operating temiperature. After
that all the data iz put cut with no further command. One frame every 20 ma:

31 <TAB> 30 <TAB= 3404 <TAB> 2.5 <TAB~ -3,6 <TAB> 133 <TAE> 115 <TAB> 0 <CR=<LF>
3,2 TAE= 31 -TAD= 3407 ~TAB= 3,6 ~TAB= .31 -TAB> 153 =TABE> 135 <TAD> 0 ~CR=-LF=
Tne units and e resolutien are as foliows:
1 At |emperatures far Delow -30°L | olerances increase beyond the given values
SFL-GmbH. Baumwissenwes SB. TOSSY Sheltaart = Aauqs =f_bood
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g— } "";-.
- L
lfem Unit FRezolution

1A% més U
TAS mi' s 01
Altitude [QNH) M 01
Angle of Attack * [degress) 01
Yaw Angle *degrees) 0,1
Temperature " 01
Voltage W 0,2

52 CAN-port

The CAMN Baud rate is set to 125 kBaud. The values are written Least Significant Byte first.
The Baud rate. the AN 1Dz and the data formats can 2asily be changead by the manufacturer

CAN ID| Bytesz dezlgnation wnilt meazurement range | data range | Slep
1.2 A5 me's"10 0. 47 m's 0. 470 1
1024 3.6 Altitude (m+1000m)*10) 1000 .. +10000 m |0 ... 110000 1
T Yoltags Yo 2 O 40y O ... BS53 1
a Error Status - - 0 ... 255 -
1..2 | Angle of Attack | (*+25%)"10 +4/25,0" 0. 250 1
1025 3.1 Yaw angle (*+25%"10 +/35 07 o ... 250 1
5.6 Temperature (FC+45)"10 -45,0 1o 130,0°C 0..1750 2
7.8 TAS mes"10 0. 47 m's 0 ... 470 1
5.3 Error Siatus
The meaning of each bit in the status byte is a3 follows:
Eit7: Watchdog Moact
Bits: The Input \Woltage is cut of range { < 10V or = 30V)
Bila: Recalibiation active. Airspeed iz nol processad
Bild. Crynigmic pnessure gauys wi AD-Coneerler defecl
Bit3: absoluts pressure gauge or AD-Comverter defect
Bit2: mo signal from yaw angle gauge
BiIt1: mo signal trom angle of aiack gauge
Rit(1- reny migmal frnm the temperahirs gangs
& Abbreviations
Abbreviation Name
&S Indicated Airspeed
TAR Trus Airspesrd
QNH Altitudle with reference to 101325 mbar at MSL and 15°C
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7 Technical Data

Supply Woltage

1030V

Mazx. 100 mA 0,5 W continuous

Dperating Tempearature Range

=A0%C 450 5

Dimensions

85 x 45 x 45 mm

Electronic evaluation box

150 x 30 mm

Wind flags
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B - 12Rotary Transducer - Data Sheet

Rotary Transducer VP 10851 BE

Subminiature Potentiometer

284

02/ 2005

m Conductive plastic potentiometer

with infinite resolution

m 12 mm diameter

m Life expectancy up to 5 million cycles

m Linearity tolerance 2%

® Low cost item for large production nuns

Construction

Plastic housing - stainless steel shaft - conductive

plastic element with precious metal wiper -

central

mournting thread ME x 0.75 in aluminium - potied rear

Mechanical data
® Aechanical function angle:

B Torgus reguiremsni:

280° (no stops)
= 20 cMem

B Dperafing temperature range:. - 5% 4o + 1087 C

solder pins. m Masz gy
Electrical data Connections
B Resistance values: 1-5-10KQ
B Resistance tolerance: + 20 % 31
B Electrical funclion angle’ 24T E
B |ndependant linsarity: 2%
B Max dissipation: 0.2Wats5+C
B Mae wipsr current: 1 mé ( 2{3}
B Temperature cosfficient: + 400 pgm |
B Insulation resistance: = 1000 ML at 500 vDC
B [helectrc strength: 500V e -1 min
Vot B o IR
B Life expeciancy =5 x 10% cydes
Dimensions in mm
- -}
] 4
|
e S 1

TWE-ELEKTRONIK GmbH - 758, 10 50 83 - D40041 Clsseldorf - Tel- +4%2 11183 20 &7 - Faw: 4821183 77 05 - infod@twicde - whawbek.de




B - 13SmartGPS5 - Data Sheet

SmartGPS5 Datenblatt

Compact GPS receiver with integrated patch antenna

Connectors

Connectors of the SmanGPS-ZLF can be
assembled according to cusiomer requirements,
e.0. a DSUB-2 socket with wire pigtails ‘or the
power supply and backup voitage, or no
connector at all. Further types include RJ-45,
miniDIM and others.

Enclosure

Two case versions are available;

« Adhesive tape or hook & loop fasizrer
mounting version 3

Screw mounting version B

4
g

SmartGPE5 kornplet mit Anschlusskakbsel

Features

SmartGF35 is a complete GPS3 receiver wih an

integrared patch antenna and RS-232
communication port with selectable protocols.

Due toits compact outling it is very versatie. Case version S Case version B

On a serial port the bit rate and protocol can be
configured. The LEA-AH module from u-blox is
the hezrt of the SmartAnienna. Itis a 16-
channel positioning engine with low power
consumpiion and small size.

If fewer position fixes are needed, the raceiver
can rur in a low power mode which further
reduces power consumpion.

In continuous tracking mode, 3 modes for
recaivar sansitivity can ba selactad: Fast
acquisiion mode for high update rates, high
sensitivity mode or the normal mode for average
Lse,

Faor configuring and testing of the SmanGPs5, a
Windows® compatilble software is available.

cabtronit

WDENDEOA Srman3FEs Duashia! E i Sl et o
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Specification

Absolute Maximum Ratings

Storage Temperature:

Input Yoltage:
(=Bat, +On)

ESD (Human Baody
Model)

Operating Conditions
Operating
Temperaiure:

Imput Yoltage:

Receiver Type:

Current Consumtion'
{Operating, typical):

Current Consumtion’
[ Standiy, maximunj;
Accuracy

(242 off);

Accuracy

(DGPS,5A off):
Maximum Update

[
Medl=.

Acquisition Time (typ.)
Cold Start:
Warm Start (2..4h):
Hot Start (= 2h):

Interfaces:

Senal Bit Rates
{independant)

Mrotocol:

Cimensions:
Case Version 3:
Case Version B:

Mounting Screw
(Case Version B):

Welgnt:

WOBNIEOS _ ErmanaPss Dutashisl E

-40..105°C
-75..+40 Ve

75, +50 Vpe (HV-Version)

0 .40V (LV-Yersion )
15KV

-4 /R =C

7..34 Voo (Standard)
750 Ve (HV-Version)
5.34 Vg (Lv-Version) *
16-Channel,
Li-Frequency

{1575 MHz)

28mA @ 12¥nc

16.5 mA @ 24V,

1 ma
7 5mCFER?
<2 CCP34

4 Hz

34 Osec

33.0 sec

=35 eac

1% R5-232

Mo Hardware
Handshake

4300, 8600, 19200,
AR4NN, ATROO, 115200
hit's

MIMCAS, ubx kzinary,
RTCM (DGPS Input)
(LxBxH)

a0 = &0 x 13.5mm
a0 x 50 x 35.5mm
14 % 0.8rmm

Ca 437 (withowt cable)

' Comtinuous Mode. In the FixNOW Mods 3 lower supply

ourrcnt oan be ochicwed.

! 5A=Selacive Availability. On May 1, 2000 the US

president decided to discontinues A with immediate
effect.

CCM = Circular Crror Mrobability: The radius of &
haorizontal circle, centared at the antenna’s trus
position, contaiming 50% of the fixes.

Diepends an accuracy of DGPS systemn

% The =irimgs COA, GLL, GGA, G5V, MSS, RMC,
VTS, Z0A may be configured independently.

HNotebook and MalmTop varsion {no wrong polarity probection)

Sl | A= =

0

Interface wires

Signal Tiolor

T=B Mo

Gk med

RxB Me

E= M

+ Hatz Green joptional

Ta & Blue

Ev A white

+On Black
Certificate
e1 023882 CE
Contact
For further information please contact us:
Cabtronix AG

Hohstrases 1, 2302 Kloten Switzerland

Tel +41 44 804 74 74, Fax +41 44 804 7470
Innfogn cabl uaiix.ch

hittpchenand_caliironix.ch

cabtro

alasd rmads aalinks ane
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B - 143DM-GX2 & 3DM-GX3 - Pin-Outs

Technical Note

3DM-GX2"
Inertia-Link*
3DM-GX3 " -25

Orientation Sensors

Connector and Pin-Outs

Overview

The 3DM-GX2", Inertia-Link" and 3DM-GX3™ _25 have a 9-pin female “Micro-D” connector

mouated on their enclosure sidewall for power and communications. Mating connectors are

available from Ulr-Mate Connector Inc. (www.unu

-C.CDIL ).

Any “A” Series or “P” Series O-pin

male Micro-D connector will mate with the 3IDM-GX2", Inertia-Link™ and 3DM-GI3™ 25
These connectors are avatlable with various ternunation options to suit a wide range of

Tequirements.

DETAIL E
Electrical Connections
Pin # USB' R513Y RS42Y Wireless”
1 D- - - =
2 D+ - - -
3 +5V'! +5V ! +3V'! =
4 - BxD- RxD+ - Do not connect
5 - TxD~ RxD-" Do not connect
i +HEV/HOV/1IV S | +6V/ROV/+12V | +8V/=0V=12V 5 | +6V+HOV 10V -
i - - TxD+- =
8 END GND GND GND
2 - - TxD-~ -
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Connector and Pin-Outs

Notes
* Connect either pin 3 or pin 6 (no need to connect both).
Pin 3 voltage allowable range is +4.5V to +5.5V (see MNote below).
Pin 6 voltage allowable range 15 +5 2V to +16V (see Note below).
Use whichever is more convenient. Leave the unused one unconnected.

* Wireless products require power on pin 6.
Pin 6 voltage allowable range is +5.2V to +16V (see Note below).

* RxD is the node’s receive pin, and should be connected to the host's transmit pin.
TxD 1s the node’s transmit pin, and should be connected to the host’s receive pin.

" Electrical Connections for several comnmnication interface types are shown. Use the
connection that is appropriate to the interface on your specific orientation sensor model.

Note: The allowable ranges are stated generally. Please refer to the datasheet of the specific
orientation sensor for the exact range of the particular sensor.

Standard Cables
MicroStrain offers the following standard cables for use in interfacing to 3DM-GX2", Inertia-
Link® and 3DM-GX3™ -25 products:

Part Number Interface

6212-1040 USB Cable

6212-1000 F5-232 Cable

6212-1070 F5-422 Cable

6212-0000 Batterv Box (for wireless)

Custom Cables
If vou prefer to build your own cables, these parts from Ulti-Mate will aid you:

Part Number Description

PROONOS Male connector, solder cup. plastic housing

PEOOPO5-26E5-4.0 Male connector, 47 26AWG leads, plastic housing
2 MicroStrain’

Microfirain. Inc.

430 Hurricans Lane, Suita 102 phe B00-449-3878

Wilkiston, VT 05495 USA fax- 802-B63-4093
Copryright © 2009 MicroStrain, Inc. TN C IO Al com SUDpOIY i micTosain. com




B - 153DM-GX3-25 - Data Sheet

Technical Product Overview

3DM-GX3-25™

Miniature Attitude Heading
Reference System

IDM-GX3-25"

Hepedrg Marnreria Spmer

Introduction

IDM-GX3-25™is a high-performance, miniature Attitude Heading
Reference System (AHRS), utilizing MEMS sensor technology.
It combines a triaxial accelerometer, triaxial gy, triaxial
magnatomater, temperature sensors, and an on-board procassor
running & sophisticated sensor fusion algorithm to provide static
and dynamic orientation, and inartial measurements.

The system offers a range of output data quantities, including
fully calibrated inertial measurements: acceleration, angular
rate, and magnetic field; or deltaAngle & deftaVielocity vectors.
It can also output computed orentation estimatas: pitch, roll,
and heading (vaw) or mtation matrix Al guantities ara fully
temparature compensated and are mathematically aligned to an
orthogonal coordinate system. The angular rate quantities are
further cormacted for G-sensitivity and scale factor nonlinearity to
third order.

The 3IDM-GX3-25™ AHRS is available with RS-232 USB 2.0 and
TTL serial communication interfaces and is a mamber of the
IDM-GX3™ family of inartial sensors.

Features & Benefits

« smallest and lightest AHRS available on the market, with
versions weighing only 11.5 grams

« fully temperature compensated over entire -40°C to 75°C
operational range

« callbrated for sansor misalignment, gyro G-sensitivity, and
gyro scale factor non-linearity

+ improved navigation undervibration, as sensorsanesampled at
30 kHz and digitally filtered and scaled into physical units;
coning and sculling integrals are computed at 1 kHz

« avallablewith RS-232, USE 2.0 and TTL serial communication
interfaces

» user adjustable data rate, 1 to 1,000 Hz

« outputs Euler angles, rotation matrix, daltafngle &
daltaVelocity, acceleration angular rate and magnetic field

Applications
« inartial aiding of GPS

« location tracking of personnel

« unmanned vehicles, navigation, artificial horizon

« computer science, biomedical animation,
linkage free tracking/control

« platform stabilization

« antennaand camera pointing

« robotics

n MICI'OSIIEHH‘ Little Sensors. Big Ideas.” www.microstrain.com
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The system architecture has been carefully designed to
substantially eliminate common sources of emor such as
hysteresis induced by temperature changes and sensitivity
to supply voltage variations. On-board coning and sculling
compensation allows for use of lower data output rates while
maintaining performance of a fast imtarnal sampling rate.

Specifications

3DM-GX3-25™ Miniature Attutude Headini Reference Sensor . I I I I |

Cirientation rangs

3607 about all axes

Accelrometer rangs

+ 5 g standard
+2g +18g and £ 50 galso available

Accekrometer bias stability + 0us grfor £ 5 grange
+ 03 grfor £2 grange
+ouna gfor £ 18 grangs
+ 50 g for £50 g @nge

Accekrometer nonlinearity 0.2%

Copyright 8 301 Hiacibsnine

MicroStrain, S0M-503- 15 and I0M-CX3 are inaceraari of BiaoSiein b
Specificrtiora e ribiect o changs whha i redco.

Veraion 4 1.00

- Gyro rangs + 300°5ec standard, £ 1200%sac, £ 600 a0, +
tridxial accalsrometar 1507 sex, + 75%sec also available
triaxdal angular rate gyros - — "
iri | Magnsto r EEPROM Gymblas.stabl?rty + 0 sac for + 300%sec
temperaturs sensors calinration data Gyro nonlinearity 0.2%
user settable parameters Magnetometer range + 2.5 Gauss
1 Magnetometer nonlinearity 0.4 %
sansor signal conditionars microp Magnetometer bias stability 0,01 Gauss
multiplexer & 16 bit A'D wiismbaddsd softwars AMD resalution 16 bits (SAR) (oversampled to 17 bits)
algorithms Oirientation Accumcy + 0.5 typical for static test conditiors
+ 2.0F typical for dynamic (cpdic) test conditions
ors, Euler angies, & for arbitrary orientation angles
Matrix Oriertation resolution 0.0*
Repeatability 0
Cutput modes acceleration, angular rate and magnetic field
USE 2.0, :I;a[ﬁ;nrzl;;and deltaVieladty
RS-282, TTL retation matrix
Interface options standand: LSE 2.0 0r R5232
OEM: USE 2.0/ TTL serial (3.3 volts)
computer [iata rate 1 Hz to 1,000 He
or host Fitt=ring sersors sampled at 30 kHz, digital by filtersd
System {user adjustabile ) and scaled into physical units:
coning and soulling imtegrals computed at
1 kHz
Baud rate 115,200 baudto 521,600 baud
Supply voltage standard: 4.4 to & volts [up to 15wolts operation

possible at limited termp ange or low duty grde]
OEM: 32 t0 55 volts

“Hcauracy andsabTky spedfcations oaatned
sthap Inputs, Inclusing angular retas of £300°

al
L)
LI

ELECTRONIC GMBH

Power consumption B0 A G 5 wolts with LISB

Connedors micro-DES,
OEM: Sarmitec FTSH-105-01-F-DK

Operating tarmp. -4 °C to 475 °C {consult factony for higher
tempEratune aperation)

Dimensions A4 25 mm 11 mm -excluding rmounting
tabs, width across tabs 37 mim,
OEM: 38 mrmx 24 mm % 12rmm

Weight 18 grams R5-232 and LISE, 11.5 grams OEM

Shock lirmit 1000 g (unpowenad), 500 (| powe

VST DpaTa T T peratuTes of 010 10 L Wi oWl ad
par second.

ISE ELECTROMIC MESS-5YSTEME &
SENSORTECHNIK GmbH

Pastfach 1830 © 74308 Bietigheim-Bissingen
Telefon: 07142 6845 © Fax 07142 6097
e-mail: instruments@zse.de © www zse.de

Patent Pending
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B - 16 3DM-GX3-25 - Footprint and Connector

MicrOStrajn' Micreminialure Sensars

I N = w0

3DM-GX3-25 OEM Mounting Information
Preliminary 4/20/2000

Connector:

The connector used on the 3DM-GIX3-25 OEM module 15 a Samtec fine pitch (0.0507) 5 x 2 (10 pin)
keved header connector. Cables are IDC ribbon cables. Connectors and cables in any length can be
ordered directly from Samtec. Refer to the Samtec website for specific order information

FTSH-105-01-F-D-K

Connector:  Samtec
Mates with  Samtec

FFSD-05-D-xoe30e-01-N  {(where x¢.xx 15 length of cable in inches)

Pinout:

Pin | Name Tyvpe | Description

1 | USEDM BiDir | USE D- Signal

2 | USEDP BiDir | USB D+ Signal

3 VBUS Power | Power— Minimum 3.1 volts. Maximuam 5.5 volts DC

4 |UARTEX Input [ LVTTL (5V Tolerant) Senal UART receive (connect to host Transmut)
5 |UARTTX Output | LVTTL {5V Tolerant) Serial UART transmit {connect to host Eeceive)
§ [NC not connected

7 | GPIO1 IO General purpose 'O

8 |GND Ground | Power and signal ground

g | GPIO2 Io General purpose I'O

10 | nENABLE Input | Module enable. LVTTL low enables. LVTTL high dizables
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FTSH Connector Footprint:
This information is provided to assist layount of an interface conny

ector on the host printed circut board.

sH THROUGH HOLE (DOUEBLE}

RECOMMENDED 2.0, BOARD LAYOUT FOR FTS & FTS
FEY.] B
028 .7 (TYP)
- = ms0 [127] (1Y) l;"
Socoooo00 5 R
@OoOO000C Y |
o Mo 0F POS. x 050 -.080 |-
[1-27] [1.27]
0 PRUCELES BULVDL MW ELBAMY, PORARE LT
T BGMD 1 = 1 RS Bid-EEE BA ASE e
Mo OF POS » DB00 —.003 £.00E
[1.27a] [.0B8] [.a5]
Mo OF POS x 0500 [1.270] 0500 [1.270] —=
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Module Mounting information:

The overall dimensions of the module will not excesd 24mm x 38mm x 12mm +/-0.20. Three
mounting holes are required. These should be drilled and tapped for #2-56 screws or drilled for #2-56
screws and nuts. Brass, aluminum, nvlon, or 300 series stainless should be used for all mounting
hardware to avoid magnetic field interference. Magnetometer is located in the upper left comner —

opposite the connector end.
2 ¥ 1
24.00
21.25
P 12,00
. 275—= |[=— / Tap or drill for #2-56 screw (3 places)
g
™ Approsi mate Magnetometer location
T
260 35,25
B
Sarntes PN: FTSH-105-01-F-D-K
250
T e ST,
FE =
2f?5 Pin 1 ¥ Dveral hesght of davice 12mm
) —12,00—=
LR
1731 By Wi
A EhE - MicraStrain, Inc.
[ F
=
30M-GX3-25 OEM
[SRROED
R
A 30651415 [Footprint]
T 2 | gerl of ]

1
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B - 170ptoNCDT ILR 1191 - Data Sheet

MICRO-EPSILON

Time of flight sensors optoNCDT ILR 1191-300

Sensors in the opte®vCOT ILR 1151 series are opioslectronic s=nsors
for non-contact distance and displacement measurement for industrial
use. The senzor is designed for very farge measuring ranges, with and
without reflecior. Due %o the very high measuning rate of the senso
maving objects can be measured eacidy. The senzor operabes accor
ding to the fazer pulse runbme principle and is therefore particulars
wed suded io aoplications with large distances

Commissioning of the sensor is siraightforward due to 2 variety of
interfaces and easy meouniing oplions. The opboMCDOT ILA 1151 is
fitted with an integrated heaater for ouidoor use. & sighbng device i alse

integraled for aignment.

Kodsd

Wmacuring ranges’

Linearity™

Resolution

Repeatabiity

Aesponse time

Laser class

IEC 825-1 / EN 6082541

Lazerdivergence

Light spot geametry

Arnbient temperature

Storage t=mperature

Lirnit cwtputs
Switching paints
Switching hysteresis

Trigger IMOUT

Serial inferince?

Spesd of measurement output?

Operating modes

Analog cutput

Digital signal cutput

Supply

Max. power consumpion

Connecfion

Profection class
Wibration/shook

taterial (housing]
‘Weight
EMC

mzasuring laser
sighfing laser

ILA1151-300
0.5 . B00m for diffuse reflecting surfaces, up bo & mac 3000m with targed board®
=20mm [at measurement cutput 100Hz) =80mm (2t measurement oulput 2kHz)
1mm
=3mm
0.5ms
0:5nm, laser class 1
B35nm, laser class 2, Simi
1.7mrad
43 x 4imm at 10m
-40°C .+ 60MC
40 L+ TOC
2 x it outpubs HIGH = U — 2V LOW =2V [maw 200maA)

fre= adjustable

rigger edge and delay seleciable, rigger pulse 3...30VDC

35232 and RS422 with 1.2kSaud ... 460.8k3aud
DM o face [M3H4ES), Z40iL, Geay-comcuded, Tranale: rabe, J0R L ... W L2, Elus pass

Frofibus (R54E65) DP-V0 slawe according to |IEC 611587 IEC 61784; Transfer rates: 3,6kSawd ... 12MSawd

single / cortinuous measurement, external triggering [adjustable near field elimination),
speed measuement Om/'s . 100m/'s

4mid . 20ma
distance, temperature, infensity and velocity

10... 30V DC

=5 without heating. 11.5W [with h=ating, 24V

1 % 12-pin (series 723 Binder) M6, 2 x 5-pin (series 766 Einder) M12Z B-encoded
o
3003, 0.5ms, 1 shock | direction (DI 120 9022-30-08-1)
10g, 6ms, 1000 shocks | direction [DIM 120 9022-3-31-01-1)
aluminium strangeness profile, powder-coaied
800g [dep=nds an equipment)
EM 51000-6-2, EM 25011

1 depending on target reflectiviy, siray Eght =ffecis and aimaospheric conditions

“with statistical spread of 95%

2 Bensor adjusiment have to be carred out via these interfaces
* Acflectar flmm from 3M, Ecesfchide Engincer Crode Typ |, acrics 3000
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optoNCDT ILR 1191-.300 Dimensions, Benefite and Applications

Benefits: Dimensions optoNCDT ILR 11%1-300

= Meazursrne=nt with large distance. Measuring range up to 300m an

diffuse redlective curfaces, up bo 3000m with reflecior plate
- High meaawuring rale far fast aeplicaliona ard apeed memaursrment

= Simple inziallation and commissioning

= Expmnsions possible using accessories and special designs

Applications.
= Process monitorimg in skeebvorks and rolling mills

Fillineg l=vel maasuremenis

T34

- Proafioning of cromes and loading ay=afcma

Measurement of inaccessible measuring points, for example in

hofiow spaces, tubes or containers

= Position mondoring of wehiches and ships

e 1] e

Dimsreslons inmm, not to scale

Aroeceories Accessoriss

Supply and output cabie LR-MF1131 Mounding plaie for ILR1191
FC1100:90-3 lzngth 3, BI"-zonnector LR-Aa1101 Aligning aid for ILF1191
PCA100M0-5 l=ngth Smi, B0"-zonnecior LR-FTi181 Proteciion tub= for ILR1131
FC1100M0 larngth 10

FC1100/90-10 l=ngth 10m, 90" -connechor
= b L l=ngth ZUm

FC1100,90-20 lzngth 20m, S0 -conmecior
FC0a/30 length 30m

PCH0OS0-300 t=ngth 30m. 3" -conn=cior
FCTODE0-3'R5232  langth 3m. SUB-0 cornecior

Profibus cabile and connechor

FOC I DD-10-3 Froflous In-Owt-cable, length Sm
FECH11DD-I-53 Profious Im-cable, length Sm
FEC1100--10 Frodibus In-cable, fength 10m
FBEC11D0-0-5 Profibus Cud-cable, length Sm
FEC1100-0-10 Frofibus Out-cable, lengih 10m
FRFEC1100 Frofirne fmmals cnnnseboe

FEMCT100 Profibes male cannechar

roLnsco Prudlibne hoad iesislo e

|LR-*4-FE/USE Profiows USE-Kodul = serace software

Micro-Epsilon

ndcdaimnicro-enslon o om o Errecsro-emedan. o uk nigictmiero-ensikon.us cerbived LM 2 0 S00T - 2000 ~
W mieno-ension.com wwe.micro-epsilon.oo. uk weardd micro-epsion us miccificabions ressreed [ Y9761 225-A0300500KR L

m
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Anhang C Zusatzliche Abbildungen

A. Abbildungen der Boden-Kontrollstation

Clignts

Conmectad
Clients

Debug Info 1#3 Last:127.0.0.1:1052

Re=porse
e o T 1 R

[

Bad
Checksum

o

Simulate Checksurm error

Testmodei

oy 200

1 Downlink Data -

FMCS Address

GCS Address

Dat= Set
M=g- Courter
,—

GPS Fix Type

FMCS
Address

Requested
Dataset

Volt Batt 4

Volt Batt 2

Wolt Batt 3

GCE Address 1 1 M=g-Courter 51
T Command | NeChas
a7 FC Mode manual

IKAL Roll
MU Pitch
WAL e
GLCU Status

Volt Batt 4

GP 3 Longitude
GPS Altitude

GPE Sats
GP3 Latitude
GPS velocity

Servo Mixer| defauit
Data Logger | stop

Experimart

Address

—

System Status

-

B B B B B B B

rescue system
deplayad

Ioaging
activated

gear out

GCU activated
sawvety pin

LCU activated
safety pin

LCU deployed
reso systam

flight controller
activated

resume after
reboot

Requestet
Datasat

Mode

—

Flightcortraller ﬁ a

Servo Mixer ﬂ o

LCU St

-

-
-
-
-
-
-
-

atus

operating

fzilzzwve
re-premd

fzil=afe
re-pwnA2

rese sys valus
af re-pemn

resc sys walue
of re-pwmdz

resc sys
misEing tm

resc sys value
of tm

resc sys
rmissing

Uplink ]fe =d 0180 2f 00 32 d2 00 00 00 00 00 00 00 00 00 00 00 00 00 00 00 Be de Lost Packages
Dowmlink |
Testmode OnfOFf - Uplink Data

Dats Logger  Logger
Farachute

Gaploy Chute
Fuel Level

lowwest

abowe lowest
middle
belowtop
ontop

M.N

MN.H

M.N

H B E R P BB

Abbildung 199 Telemetriemodul
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Macre Ground Contrel Station Version 1.0.0.28 built 1009tk

CsRv ™R o NERGH) OGN NGRSN| RSN
GCS Main _ Navigation I System State | Telemetry

€ >
¥

-Map Control

Latitude 0.000000
Longitude 0.000000 *
Altitude 0.00 m
Heading 0.00 ®
Velocity 0.00 mis
IMU Pitch [

IMU Roll e
Current WP L}

X to Ref om

¥ to Ref om

WP Altitude om

WP Speed 0 mis
Autopilot OFF
Control Config 0
Testsequence not active
RC Lnk Quality 0%

|
=l

Autopilot

Experiment

I~ Center Aircrsft

Load Map Reset Path
Dovwnload Waypoints

Data Logging | Ser 4| »

Exit |

Abbildung 20C Navigationsbildschirm

Abbildung 201Kartendarstellung und Flugbereiche als Markierungenfir Mainahmen bei deren
Uberschreitung
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e o ot s v 01 iy

GCS Main I Navigation ] System State ]Telemetr},nr | Autopilot ] Experiment 1 Data Logging ] Serd|»

~System- 1 Engine 1 - Engine 2 = GPS-
| rescue system deployed )
Status: Status: Fix Type C
logging activated
| togging 0.000000 0.000000 b ot sats 0
| gear out Shutoff: Shutoff: atitude 0000000
| e activated (safety pin) 0018000 A081008 Continie olitots
| Lcu actvated {safety pin) | I | | e 0Dt
-1 LCU deployed rescue system eieity 0.00 mis
eloc s
-j flight controller activated
| resume after reboot )
| Batteries-
~RC- Battery A 0.00V
RC Link Ouality 0% Battery B 000V
Battery C 0.00Y
Fuel State 1
Hopper 1 Hopper 2 HEUEDy T} Jane
Battery E 0.00V
on top
below top
-Parachute -

above lowest

il
11

LW Arm Control
-LDS
Alpha 0000000
Beta 0000000
Altitude 0000000
Indicated Airspeed 0.000000
RPM EGT® Fuel RPM EGT® Fuel .

True Airspeed 0.000000 mlimin mlimin Disarmed

State 0.000000 0000000  0.000000  0.000000 0.000000 0000000  0.000000

Abbildung 202 Bodenstations-Hauptbildschirm

e couns o s v 01—
S| | | e | e NEGEN | NGRS R

GCS Main ] Navigation ] System State ]Telemetr‘}‘.nr | Autopilot ] Experiment  Data Logging I Ser 4| »

FMCS Data Logger GCS Data Logger
Status | OFF Status M| OFF

a| | | m| Ll

Abbildung 203 Datenlogkontrolle
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GCS Main ] Navigation ] System State ]Telemetr},nr | Autopilot _ Experiment I Data Logging ] Ser 4| »

- Control : Status -

Mic 1 Mic 2 Mic 1 Mic 2

o ‘ OFF ‘ o ‘ OFF | OFF OFF
Speaker 1 Speaker 2 Speaker 1 Speaker 2

oH J OFF ‘ on ‘ OFF ‘ OFF OFF
Amplitude Amplitude Frequency
0 n/a nia

if
L 100 Battery Status
Frequency nfa nia
o |

CAN State
if
] 60000 nla
Send Update

Abbildung 204 Beispiel Nutzlaststeuerung in der Bodenstatic

s T (R ow [Eic (Loc [ ops | [ Re | [NEEN

GCS Main | Navigation | System State Te!emetryl

RF Transmitter Message Info
Uplink 551
Syt Downlink 0
Lost 551
Ao oIy I Checksum err 0
Response Time 0.00 ms

Abbildung 20t Telemetriecarstellung
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Nacre Ground Control Station, Version 1.0.0.31 built 0114t

s ™ R ow [Eie | (tos |ces | | Rc  [EEEN
GCS Main I Navigation System State Telemetry |
-GPS - LOGGING ~WCUL -

m oK w WG w OK
ENGINES  EXPERIMENT WCUR

W oK B oK W oK
iy e Teu

W oK B oK H oK
LANDING GEAR | FUEL GCu

m oK B oK B oK
 RESCUE SYSTEM ~FLIGHT CONTROLLER Slave-A

W DEBOWED w oK m oK
-LDS -BATTERY - TELEMETRY
m oK m oK © WARNING -

Abbildung 206 Systemstatu

s Tx [ R ow mic (Lo | eps | | ke [NEEEN

System State I Telemetry I Autopilot ] Experiment I Data Logging Servo Current m WCU L ] Wd|»
WCUL - WCUR — WCUT- — GCU -

Servo1l  nfa Servol nia Serwol nfa Serwo1l  nfa
Servo2 nia Serve 2 nia Servo2 nla Servo2 nfa
Servod nfa Served nfa Servod nfa Servo3d  nfa
Servo 4 nia Serve 4 nia Servo 4 nla Serwvo 4 nia
Servo5  nfa Serve 5 nfa Servo5 nfa Servo5  nfa
Servo 6 nia Servo 6 nia Servof  nia Servo 6 nia
ServoT nfa Serve T nia Servo7  nfa Serwo T nfa
Servod  nia Serve 8 na Servo 8 nia Servo 8 nia
Servo 9 nfa Serve 9 nia Servo 9 nfa Servo 9 nfa
Servo 10 nia Serve 10 nfa Servo 10 nia Servo 10 nia
Servo 11 nia Serve 11 nia Servo 11 nfa Servo 11 nfa
Servo 12 nia Serve 12 nfa Servo12 nia Serve12 ni

Update Update Update Update
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