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ZUSAMMENFASSUNG

Das Deutsche Zentrum fur Luft- und Raumfahrt e.V. (DLR) betreibt am Standort Braunschweig die Flugver-
suchstrager ATTAS (Advanced Technologies Testing Aircraft System) und FHS (Flying Helicopter Simula-
tor). In naher Zukunft wird der neue Flugversuchstrager ATRA (Advanced Technologies Research Aircraft)
eingesetzt werden. Im Rahmen von Forschungsvorhaben wird mit diesen der Einsatz neuester Technologien
erprobt. Die in Bezug auf Lufttiichtigkeit und Durchfiihrbarkeit notwendigen Flugversuche werden in Boden-
simulatoren am Institut fur Flugsystemtechnik vorbereitet. Dieser Vortrag stellt das Nutzungsspektrum der
Bodensimulatoren vor. Die Anlagen werden beziglich ihrer Hard- und Softwarestruktur beschrieben. An
Hand einer neu eingeristeten Anlage zur Erzeugung von Steuerkraften werden die Anforderungen an Simu-
latorkomponenten eines Hubschraubersimulators aufgezeigt. Am Beispiel der Steuerkraftsimulation Vor- und
Nachteile des Einsatzes eines originalen Hubschraubercockpits einschliellich der originar fir den Flugbe-

trieb optimierten Schnittstellen betrachtet.
EINLEITUNG

Zur Durchfuhrung von wissenschaftlichen Flugver-
suchen werden die Flugversuchstrdger VFWG614
ATTAS (Advanced Technologies Testing Aircraft
System) und EC135 FHS (Fliegender Hubschrauber
Simulator) und demnéachst A320 ATRA (Advanced
Technologies Research Aircraft) betrieben und ein-
gesetzt. Sie dienen der Entwicklung und Erprobung
neuester Technologien und Verfahren in der Luft-
fahrt.

Far die Vorbereitung der Flugversuche mit den
Flugversuchstragern ATTAS und FHS sind im Insti-
tut fur Flugsystemtechnik Festsitz-Boden-
Simulatoren (Abb. 1, Abb. 2) aufgebaut worden, mit
deren Hilfe die Funktionalitdt der eingesetzten Sys-
teme getestet werden kann [1] [2] [3] [4]. Ein neuer
Simulator fir den ATRA wird zur Zeit konzipiert und
im Rahmen des Neuaufbaus eines Simulatorzent-
rums in Braunschweig erstellt.

Die Simulatoren werden zur Unterstitzung der im
Rahmen von wissenschaftlichen Themen durchzu-
fuhrenden Forschungsarbeiten eingesetzt. Die Hard-
und Softwarestruktur der Anlagen ist daher weitest-
gehend diesem Nutzungsspektrum angepasst. Be-
sondere Beachtung findet die unbedingte Kompatibi-
litdt der Simulatoren zu systemrelevanten Kompo-
nenten der Flugversuchstrager. Ein wichtiger Aspekt
dabei ist unter anderem die genaue Nachbildung der
Dynamik der Pilot-Controls durch geeignete Control-
Load-Systeme. Ziel des Papers ist es, eine Be-
schreibung des hard- und softwareseitigen Aufbaus
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der Simulatoren zu geben und die speziellen Aspek-
te bezlglich des Einsatzes eines Steuerkraftsystems
(DCL) aufzuzeigen

1. NUTZUNG DER SIMULATOREN
1.1 Simulation zur Flugversuchsvorbereitung

Die Simulatoren werden eingesetzt zur:
— Integration und Test von Experiment-Software
interner und externer Kunden

— Integration und Test von Experiment-Hardware
— Vorbereitung des Versuchsaufbaus

— Vorbereitung der Piloten auf den Flugversuch
— Bewertung der zu erwartenden Ergebnisse

1.2 Bereitstellung einer allgemein
verwendbaren Simulationsumgebung

Weitere Verwendung der Simulatoren fur:

— Simulation diverser Flachenflugzeuge und Hub-
schraubertypen

— Simulation und Test spezieller Soft- und Hard-
ware-Komponenten

—  Weiterentwicklung der Simulationstechnik

— Ausbildung von wissenschaftlich technischem
Personal

— Entwicklung innovativer Techniken und Verfah-
ren
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2. AUFBAU DER SIMULATOREN
2.1 Hardwarestruktur

Der prinzipielle Aufbau der Simulatoren ist der Abb.
3 zu entnehmen. Den verteilten Rechnerkomponen-
ten sind spezielle Aufgaben zugeordnet. Von be-
sonderer Bedeutung neben dem Modell-Rechner ist
der Interface-Rechner, dem die Aufbereitung und
Weiterleitung der Daten an integrierte Subkompo-
nenten zukommt. Hier findet sich die spezielle
Schnittstellen-Hardware, die gleiche Datenstréme in
Format und Datenraten wie in den realen Flugver-
suchstragern generiert. Alle Rechner sind PC-
basiert. Es werden weitestgehend kommerzielle
Komponenten verwendet.

2.2 Softwarestruktur

Die Softwarestruktur muss beriicksichtigen, dass
eine hohe Flexibilitdt bezlglich der Programmier-
sprachen fur die Modellierung erforderlich ist. Die
Entwicklungsumgebung muss den Einsatz von Mat-
lab/Simulink, Matrixx, C/C++, Fortran und ADSIM
unterstitzen. Das wird durch ein spezielles Frame-
work (Advantage DE), das unter QNX auf einem PC
ablauft gewabhrleistet. Die ablauffahigen Programme
werden auf den echtzeitfdhigen Target Prozessor
(rtX, PC, QNX) transferiert und dort ausgefiihrt. Die
zur Weiterverarbeitung erforderlichen Daten werden
dann von diesem Simulationsrechner via GigaNet an
ein Interface-System weitergereicht, das die Daten
sammelt, Real-System kompatibel aufbereitet und
mit weiteren Subkomponenten der Simulation kom-
muniziert. Die Programmierung des Interface-
Systems ist Hardwarenah und erfolgt in der Pro-
grammiersprache C++. Die Abb. 4 verdeutlicht den
Aufbau der Softwarestruktur des Simulationsrech-
ners.

Von besonderer Bedeutung ist eine klare und ein-
deutige Definition der Schnittstellen zwischen den
unterschiedlichen Komponenten der Simulation,
insbesondere zum Simulationsrechner. Damit wird
eine hohe Flexibilitdt bei Nutzung unterschiedlicher
Softwaremodule erreicht: Der Programmieraufwand
wird minimiert. Spezialldésungen werden vermieden.
Ein schneller Wechsel zwischen Simulationsmodel-
len und peripheren Anwendungen wird ermdglicht.
Die Softwarestruktur des Gesamtsystems Simulator
kann der Abb. 5 enthommen werden.
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3. EINSATZ DER STEUERKRAFTSIMULATION

3.1 Allgemeine Beschreibung der
Steuerkraftanlage

In Flugsimulatoren kommen grundsétzlich drei ver-

schiedene Antriebskonzepte in Steuerkraftsimulatio-

nen zum Einsatz.

— passive Systeme mit mechanischer Krafterzeu-
gung z.B. durch Federelemente

— passive Systeme mit elektromechanischer
Krafterzeugung mit dem Steuerweg als Ein-
gangsgrofie
aktive Systeme mit elektromechanischer Kraft-
erzeugung mit der Steuerkraft als Eingangsgré-
Re und dem Steuerweg als SollgréRe fir die
Stellung des Steuerelementes

Die Vorteile der passiven Systeme liegen im einfa-
chen und damit ginstigen Aufbau sowie dem stabi-
len Systemverhalten. Gravierende Nachteile erge-
ben sich bei rein mechanischen Systemen aus der
geringen Flexibilitdt mit den damit verbundenen
Problemen der Anpassung von Simulation und rea-
lem Flugzeug und dem verhéaltnismalig hohen Ge-
wicht. Ein passives System mit elektromechanischer
Krafterzeugung ohne die Ermittlung der Steuerkraft
hat Nachteile bezlglich der Positioniergenauigkeit
infolge von mechanischen Stéreinflissen. Dies folgt
aus dem lediglich durch den Steuerweg nicht ermit-
telbaren Einfluss von StérgréRen wie z.B. Lagerrei-
bung und —spiel.

Diese Nachteile werden bei einem aktiven Steuer-
kraftsystem mit Kraft- und Wegermittiung umgan-
gen. Ublicherweise werden bei einem solchen Sys-
tem die Krafte an den Steuerelementen oder den
daran anschlieRenden Gestéangen ermittelt. Anhand
einer Kraft-Weg-Kennlinie wird das Steuerelement
dann vom Aktuator in die zugehdrige und von einer
Wegmessung Uberwachte Position gefahren. Bei
gunstiger Ermittlung der Steuerkrafte dicht am Kraft-
angriffspunkt werden die StérgréRen durch Mess-
glieder des Regelkreises erfasst. Das sich aus Fehl-
funktionen der Messglieder ergebende Gefahrenpo-
tential ist der grofte Nachteil. Z.B. kann ein als Ak-
tuator verwendeter, stark untersetzter Elektromotor
bei fehlerhaften Eingangssignalen oder einer Fehl-
funktion der internen Positionsregelung mit grof3en
Geschwindigkeiten in extreme Lagen fahren und
sowohl Simulatornutzer als auch andere Simulator-
komponenten gefahrden. Entsprechende Schutzvor-
kehrungen missen deshalb getroffen werden.

Auf Grund der Anforderungen an die Steuerkraftsi-
mulation in Hubschraubersimulatoren kommt fir
wissenschaftliche Anwendungen lediglich ein Kraft-
Weg geregeltes System in Frage. Insbesondere die
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vergleichsweise kleinen Steuereingaben und Steu-
erkrafte machen den Einsatz eines hochgenauen
Steuerkraftsystems notwendig.

3.2 Mechanische Randbedingungen

Der Einbau einer Steuerkraftsimulation in eine Simu-
lationsumgebung wirft neben den Systemeigen-
schaften viele Fragen auf. Idealerweise werden die
Komponenten in einen separaten Rahmen einge-
baut. Dieser kann sehr steif ausgefuhrt werden und
das Steuerkraftsystem als Gesamtkomponente an
den Simulator anbinden. Durch eine groRe Steifig-
keit des Rahmens werden Verformungen kleinst-
mdglich gehalten und Einflisse auf die Wegmes-
sung und damit die Regelung der Position vermie-
den.

Original verwendete Teile von Hubschrauberzellen
bergen dagegen grof3e Nachteile. Diese Komponen-
ten sind Ublicherweise fir die Aufnahme von Kréften
in Form von Flachenlasten konstruiert. Durch
Leichtkonstruktionen wie der Verwendung von Wa-
benbauweisen wird die Formfestigkeit unter Berlck-
sichtigung eines geringen Fluggewichtes sicher ge-
stellt. An markanten Kraftangriffspunkten werden die
Kréafte direkt auf die tragende Holmstruktur abgelei-
tet oder andere konstruktive MaRnahmen ergriffen.
Das Abflhren der Reaktionskrafte eines Aktuators
ist innerhalb der Wabenstruktur ohne Weiteres also
nicht mdglich. Die Folge ware eine Verformung der
Torsionsfelder. Die Integration eines Steuerkraftsys-
tems erfordert demnach einen Eingriff in die beste-
hende Struktur.

Am Institut FT wurde die Hubschrauberzelle einer
MBB BO105 verwendet. Die vorhandene Waben-
bauweise wurde durch entsprechend steife Torsi-
onskasten verstéarkt. Die Aktuatoren wurden in diese
Kasten unter dem Cockpitboden eingerustet (s.

Abb. 6).

Des Weiteren sind die mechanischen Anschlisse an
die vorhandenen Steuerelemente zu beachten. Auch
hier wird idealer weise auf mdglichst hochwertige
und fur die Erfordernisse der Steuerkraftsimulation
angepasste mechanische Bauteile zurlickgegriffen.
In einem Seriencockpit ist dies nur bedingt gegeben
und aus Zeit- und Kostengriinden oft nicht gewollt.
Dabei ist weniger die Steifigkeit der kraftlibertragen-
den Teile als vielmehr die Qualitdt der Lagerung
problematisch. Dies kann ebenfalls zu Beeintrachti-
gungen in der Funktionalitdt der Steuerkraftsimulati-
on fuhren. Obwohl fir die Luftfahrt zugelassene
Lagerelemente eine hohe Giite in Bezug auf Lager-
spiel und -reibung besitzen reichen die mechani-
schen Eigenschaften hier oft nicht aus. Weitere Feh-
lerquellen sind die Befestigung der Steuerelemente
und Lagerstellen in der Cockpitstruktur. Hier sind die
Aufnahmen z.T. ebenfalls nicht steif genug. Die Fol-
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ge sind durch die Kraft-Weg-Regelung nicht kom-
pensierbare Storeinflisse.

Im operativen Betrieb eines Hubschraubers spielen
diese mechanischen Unzuldnglichkeiten eine unter-
geordnete Rolle. Der Pilot spiirt die Steuerkraft mit
allen Kraftkomponenten und kann nicht zwischen
den tatsachlich durch Steuerflachen induzierten und
Systemimmanenten Kraftanteilen unterscheiden. Die
mechanische Ausfihrung unterliegt hierbei selbst-
versténdlich gesetzlichen Vorgaben und hat natir-
lich Einfluss auf die Bewertung einer Steuerung
durch den Piloten. Mit Ausnahme von konstruktiv zu
vermeidenden Schwingungsphdnomenen wie z.B.
der durch den Piloten angeregten Schwingung (PIO,
Pilot Induced Oscillation) mit den entsprechenden
taktilen Rickmeldungen sind diese Systeme aber in
sich dynamisch stabil. Regelungstechnisch begrin-
det wird dies durch den im Regelkreis befindlichen
Piloten als Regler.

Im Fall von Kraft-Weg geregelten Steuerkraftanla-
gen ist dies nicht der Fall. Die Regelung beruht auf
der Eindeutigkeit der Kraft-Weg Kennlinie. Ist diese
z.B. durch mechanisches Spiel nicht gegeben kann
es zu Effekten wie sich verstdrkenden Schwingun-
gen kommen. Ein weiteres Beispiel ist die mechani-
sche Blockierung des Steuerkniippels im Simulator
durch einen mechanischen Defekt oder durch das
Festhalten des Steuerelementes. In beiden Féllen
wird die Regelung die der Kraft entsprechende Lage
ansteuern. Auf Grund der Elastizitdt der Bauteile
entsteht ein schwingungsfahiges System. Die Folge
kann auch hier ein sich unkontrollierbar aufschwin-
gendes System sein.

Als Konsequenz daraus mussen der Anschluss so-
wie die Steuerelemente selbst erstens so spielfrei,
zweitens so steif und drittens so leicht wie mdglich
ausgefthrt werden. Dies erhéht konstruktiv die Ei-
genfrequenz des Systems. Ist dies nicht mdglich
mussen von vorn herein die Parameter der Steuer-
kraftanlage wie die Dampfung entsprechend be-
grenzt werden. Dies fuhrt zu deutlichen Abstrichen
in der Simulationsglte. Anzeichen hierfir ist z.B.
eine subjektiv wie objektiv schlechte Dynamik bei
gleichzeitig gut nachgebildeter Kraft-Weg Kennlinie.

3.3 Auslegungskriterien

Grundsatzlich besteht der Antrieb einer Steuerkraft-
anlage aus einem Elektromotor, einem Getriebe
sowie einem Abtriebshebel. Diese Antriebseinheit
wird durch ein Gestdnge mit dem Steuerelement
verbunden. In der Folge soll der direkt am Aktuator
befestigte Hebel als Abtriebshebel und die daran
anschlieBenden, Kraft (ibertragenden Elemente bis
zum Steuerelement als Verbindungshebel oder -
elemente bezeichnet werden.
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Ausgehend von den bekannten Steuerkraften an
den Steuerelementen wird Uber die Hebelverhaltnis-
se die Kraft am Abtriebshebel und damit das Dreh-
moment am Aktuator ermittelt. Neben den als dau-
erhaft anzunehmenden Kréaften im Normalbetrieb
sind auch die kurzfristig maximal auftretenden Kréfte
z.B. fur die Simulation von Hard- und Softstops zu
beachten.

Die zweite Auslegungsgrofe ist die Geschwindigkeit
der Steuerbewegungen. Aus dieser ergibt sich ana-
log zur Betrachtung der Kréafte Uber die Hebelver-
haltnisse die geforderte Drehzahl des Aktuators. Aus
beiden Grofien ergibt sich die geforderte Leistung
des Aktuators als Produkt von Drehzahl und Dreh-
moment.

Die Leistung des eingesetzten Motors ist nicht zu-
letzt von dessen GrolRe abhéngig. Wegen des haufig
nur begrenzt zur Verfiigung stehenden Bauraumes
ist die Wahl der Aktuatoren eingeschréankt. Sehr
haufig werden birstenlose Gleichstrommotoren zur
Anwendung. Deren Vorteil liegt bauartbedingt in der
Laufruhe.

Ziel im Sinne einer méglichst guten Simulationsgiite
ist die Verwendung eines Motors mit mdglichst gro-
Rem Drehmoment bei kleiner Drehgeschwindigkeit.
Dies widerspricht jedoch mitunter den Vorgaben
beziglich Laufruhe und Regelbarkeit. In der Regel
kommt daher ein auf den Aktuator abgestimmtes
Getriebe zum Einsatz. Dieses muss sehr hohen
Anspriichen beziiglich Reibung und Spiel geniligen.

Fir einfache Anwendungen laufen daneben derzeit
Untersuchungen zum Einsatz von Schrittmotoren.
Der Vorteil dieser Bauart liegt in der kompakteren
Bauform, den vergleichsweise sehr glinstigen An-
schaffungskosten sowie dem Grundgedanken, im-
mer diskrete Strecken zurtickzulegen. Dagegen sind
Gleichstrommotoren grundsétzlich fir andauernde
Rotationsbewegungen konzipiert. Der Nachteil der
Schrittmotoren liegt in der deutlich spurbaren
Schrittweite infolge der diskret nebeneinander ange-
ordneten Statoren. Das Beseitigen der spirbaren
Schritte durch eine geeignete Regelung ist relativ
kompliziert. Dies gilt insbesondere bei Einsatz eines
Getriebes.

Bei dem hier betrachteten Aufbau ist auf Grund von
kinematischen Uberlegungen und dem Platzangebot
die L&nge des Abtriebshebels oft nicht frei wéhlbar.
Ublicherweise wird der Abtriebshebel im Hinblick auf
mdglichst kleine axiale Winkel&dnderungen des
nachsten Verbindungselementes ausgelegt. Unter-
schiedliche Translationsgeschwindigkeiten und sich
andernde Krafte an der Verbindungsstange trotz
gleichmafiger Rotationsbewegungen und konstan-
ter Kraft an der Abtriebsstange werden so klein
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gehalten. Somit erfolgt die Auslegung des Getriebes
auf Grund der durch Steuerkrdfte und Steuerge-
schwindigkeiten geforderten Leistung.

Das Leistungsspektrum der Aktuator-Getriebe-
Einheit kann bei bekannten Motorkenndaten in ei-
nem Drehzahl-Drehmoment-Diagramm in Form ei-
ner Leistungsenvelope gezeigt werden (Abb. 9).
Dem gegenlber stehen die Anforderungen aus der
Bestimmung der Handkrafte und Steuergeschwin-
digkeiten. Auch diese kénnen Uber die Kenntnis der
Hebelverhéltnisse bis an den Anschluss des Ab-
triebshebels an das Getriebe zurlickgerechnet wer-
den. Durch Eintragen der Eckpunkte in die
Leistungsenvelope ist die Eignung der Motor-
Getriebe Kombination fir die Steuerkraftanlage
leicht zu erkennen.

3.4 Allgemeines Vorgehen

Der Einbau einer Steuerkraftanlage in ein bestehen-
des Cockpit verlangt grof3e Vorsicht bei der Auswahl
der Komponenten und eine genaue Betrachtung der
Randbedingungen. Grundsatzlich ist der Einsatz von
separaten Einschiben und der Einbau dieser in die
Simulationsumgebung die beste Lésung. Wo dies
nicht méglich ist sollte durch Eingriff in die vorhan-
dene Struktur eine mdglichst gute Umgebung ge-
schaffen werden. Jeder Kompromiss diesbeziiglich
fihrt zu einer Einschrénkung der Leistungsfahigkeit
der Anlage. Fur hochwertige Anwendungen wie die
Hubschraubersimulation ist die Einsatzféhigkeit
dann schnell gefahrdet.

Insbesondere folgende MaRnahmen sind zu treffen:

— Versteifung der vorhandenen Struktur durch
mechanische Verstarkungen, so dass die Auf-
nahme der durch die Steuerkraftanlage auftre-
tenden Reaktionskrafte ohne Verformung der
Struktur mdéglich ist.

— Gestange, Lager und Steuerelemente missen
im Sinne einer mdéglichst hohen Eigenfrequenz
so spielfrei, reibungsarm, steif und leicht wie
mdglich sein. Gegebenenfalls missen die Origi-
nalteile ersetzt werden.

— Prufen des nutzbaren Einbauraums

— Auswahl eines in den Bauraum passenden Ak-
tuators

— Aufstellen der Leistungsenvelope an Hand der
anzunehmenden Steuerkrafte und Steuerge-
schwindigkeiten bezogen auf den Anschluss-
punkt des Abtriebshebels am Getriebe

— Auswahl eines auf den Motor und die geforder-
ten Leistungsdaten abgestimmten Getriebes

— Ermittlung der Leistungsenvelope der Aktuator-
Getriebe-Einheit

— Beurteilung der Eignung der Antriebseinheit
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— ggf. Auswahl eines anderen Aktuators und/oder
Getriebes

4. ZUSAMMENFASSUNG

Das Deutsche Zentrum fur Luft- und Raumfahrt e.V.
betreibt mehrere Flugversuchstrager fir die For-
schung u.a. auf dem Gebiet der Mensch-Maschine-
Schnittstelle. Zur Vorbereitung von hierfir notwendi-

SCHRIFTTUM

gen Flugversuchen werden auf die wissenschaftli-
chen Aufgaben abgestimmte Bodensimulatoren
betrieben. Der grundsétzliche Aufbau der Simulato-
ren wird beschrieben. Am Beispiel der Steuerkraft-
simulation werden Probleme der Integration von
Simulatorkomponenten in vorhandene Cockpitstruk-
turen verdeutlicht. Das grundsétzliche Vorgehen
wird aufgezeigt.
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ANHANG: BILDER

Abb. 1: Bodensimulator ATTAS
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Abb. 2: Bodensimulator FHS
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Abb. 3: Hardwarestruktur

©DGLR 2009 6



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2009

ADSIM

Abb. 4: Soft'warestruktur Simulationsrechner

Abb. 5: Softwarestruktur Simulatoren
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Abb. 7: Verbindungsgestange
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Abb. 8: Biirstenloser Gleichstrommotor als Aktuator
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Abb. 9: Leistungsenvelope
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