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Vor einigen Jahren wurde aus dem Verkehrsministerium der BRD die

Frage aufgeworfen, oh theoretische Untersuchungen des Systems Pilot-

Flugzeutz Anhaltspunkte über dessen Bewegugnsverhalten geben konnten.

Diese Fra2e wurde am Institut für Flugtechnik der TH in Darmstadt auf-

gegriffen, und zwar interessierte hier hesonders die Regelung der Flange-

winkellage des Flugzeuges durch den Piloten wahrend einer Landung hei

Seitenwind. Es soll nun zunachst auf das spezielle Problem dieses Man6vers

eingegangen werden.

Die Landun2 eines Flugzeuges bei Seitenwind stellt für den Piloten eine

komplexe Reizelaufaabe dar. Wenn sich das Flugzeug in einigen Metern über

dem Erdboden im nichtschiehenden Geradeausflug befindet und sich sein

Schwerpunkt in Landebahnrichtung bewegt, dann schiebt es gegen den

Erdboden (vergleiche Fig. I). Da die meisten Flugzeuge kein drehbares

Fahrwerk besitzen, wird angestrebt sie vor dem Aufsetzen auf die Landehahn

mit ihrer Lamzsachse wenigstens annahernd in Landebahnrichtung zu

schwenken. Das kann z.B. dadurch bewerkstelligt werden, daB kurz vor dem

Aufsetzen das Seitenruder des Flugzeuges ausgeschlagen wird. Neben dem

erwünschten Moment um die Hochachse des Flugzeuges wird durch den

Seitenruderausschlag auch ein unerwünschtes Moment urn dessen Lang-

sachse hervorgerufen. Aufgabe des Piloten ist es unter anderem, durch einen

Querruderausschlag zu verhindern, daB dieses Moment einen Hängewinkel

des Flugzeuges nach sich zieht.

Regeltechnisch betrachtet ist der Hiingewinkelverlauf die Ein2angsgroBe

des Piloten und der Querruderausschlag dessen Ausgang. Beide Grof3en sind

durch die Übertragungsfunktion des Piloten' verknüpft. Für diese Ober-
tragungsfunktion war zu dem Zeitpunkt, als die oben genannte Frage
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auftauchte, eine gleichungsmaBige Beziehung aus der Literatur bekanntm.

1+T, . s
Ep(s) = Kp.

I +T7. s  I + TN .

Der erste Term enthält einen Verstarkungsfaktor Kp, einen Vorhalt T, und

eine Verzogerung T2 je erster Ordnung. Der zweite Anteil enthiilt eine


Totzeit T, die der Reaktionszeit des Piloten entspricht und eine Verzogerung

Seitenwind
I I

Geschwindigkeit Geschwindigkeit
eiber Grund gegen Lult

SP

Landebahn

FIG. I— Zur Landung bei Seitenwind

T„ erster Ordnung, für die die Tragheit des Nerven- und Muskelsystems des
Menschen verantwortlich zu machen ist. Wiihrend die Totzeit r und die

Verzögerungszeit T, des menschlichen Nerven- und Muskelsystems nur

schwach vom Übertragungsverhalten der Regelstrecke abhäneen, verändern
sich die Konstanten (Kr, T. T,) des 1. Anteils stark mit den Eigenschaften

der Regelstrecke, weshalb dieser Anteil `AnpaBternf genannt wird.

Die genannte Gleichung wurde durch Versuche gewonnen, bei denen zur
Storung des Systems Mensch-Maschine stochastische Funktionen benutzt

wurden. Da der Seitenruderausschlag — als Storuna des Systems Pilot-
Flugzeug bei einer Seitenwindlandung — eine deterministische und keine

stochastische Funktion ist, war es nicht sicher, ob die genannte Gleichung

das Verhalten des Piloten beim Regeln de: 1-Fangewinkellage des Flugzeuges

während einer Seitenwindlandung beschreibt. Zu diescm Zwecke wurde

untersucht, von welcher Form die Gleichung für das Übertragungsverhalten

des Piloten sein muf3, damit sie die Bedingurw erfüllt, daf3 der Hangewinkel
des Flugzeuges nach Abklintzen des Einschwingvorganges für die Dauer der

Seitenwindlandung zu Null wird.
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Es wird der Grenzfall betrachtet, daB das Seitenruder des Flugzeuges zu
Beginn des Manovers auf einen dann konstant bleibenden Wert ausgeschlagen
wird. Durch diesen Seitenruderausschlag bedingt, dreht sich das Flugzeug im
neuen stationiiren Zustand nach Abklingcn des Einschwingvorgangs fort-
wiihrend um seine Hochachse. Dies wiederum verursacht ein dauerndes
Moment urn die Langsachse. Das Moment muB vom Piloten durch einen
bleibenden Querruderausschlag kompensiert werden. Das Querruder muB

also urn einen endlichen Wert ausgeschlagen sein, während der Hängewinkel
Null ist. Dies ist irn unvermaschten Regelkreis nur moglich, wenn die
Obertragungsfunktion des Piloten einen integralen Anteil enthält. Ein solcher
Anteil fehlt jedoch in der oben genannten Gleichung. Aus diesem Grunde
muBte die Beantwortung der Frage zunächst zurückgestellt werden, ob man
aus theoretischen Untersuchungen des Systems Pilot Flugzeug Anhalt-
spunkte für etwaige Instabilitäten des Systems oder für das Auftreten
besonders groBer Bewegungsamplituden wiihrend einer Seitenwindlandung
erhalten kann. Es galt zuerst, die Übertragungsfunktion des Piloten für den
Fall der Landung von Flugzeugen bei Seitenwind aus praktischen Versuchen
zu ermitteln. Zur Losung dieses Problems trägt die vorliegende Unter-
suchung bei, die Messungen am Bo-707-Flugsirnulator der Deutschen
Lufthansa in Frankfurt/Main und deren Auswertung zur Bestimmung der

Übertragungsfunktion des eingesetzten Lufthansapiloten urnfaBt.
Die Messungen zur Errnittlung der Übertragungsfunktion des Piloten

wiihrend einer Seitenwindlandung wurden am Boeing-707—Flugsimulator
der Deutschen Lufthansa in Frankfurt/Main durchgeführt. Bei der Nach-
bildung einer Seitenwindlandung im Simulator sind einige Vereinfachungen
unurngLinglich. Die erste Vereinfachung bestand darin, daB die Versuche bei
feststehender Sirnulatorkabine durchgeführt wurden. E. Seckel und I. A. M.
Hall(2) haben z.B. gezeigt, daB durch Fehlen der Bewegungsreize (motion
cues) im Simulator im allgemeinen nicht die Form der Gleichung, die das
Übertragungsverhalten des Piloten approximiert, gegen den wirklichen
Flugfall geiindert wird, sondern nur deren Konstanten, und zwar nur um
einen geringen Prozentsatz.

Die Kabine des Simulators während der Versuche feststehen zu lassen, ist
nicht der einzige Abstrich bei der Nachbildung der Seitenwindlandung im
Simulatorversuch geblieben. Bei der Bestirnmung einer Übertragungsfunktion
des Piloten muf3 man alles von der Betrachtung ausschlieBen, was der Pilot

aufgrund einer abhangigen oder unabhangigen Entscheidung tut. So sind
z.B. die Ruderbewegungen auszuschlieBen, durch die er eine Anderung des
Flugzustandes oder der Flugrichtung herbeiführt. Das Ausgleichen der bei
solchen Handlungen eventuell entstehenden Schwingungen in den Flug-
bewegungen gehort hingegen in den Bereich der Reglertatigkeiten des

Menschen. Ebenso verhält sich der Pilot als Regler, wenn er Storungen
unwillkürlich ausgleicht, die von auBen die Bewegungen des Flugzeuges
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beeinflussen oder die durch einen Fehler im Flugzeug selbst entstehen.
Betrachtet man den eingangs daraelegten Ablauf einer Seitenwindlandung

unter diesem Aspekt, so ergibt sich, daB der Pilot allein bei der Regelung
der Hangewinkellage des Flugzeuges als Regler fungiert. Seine anderen
Eingriffe in die Querbewegungen des Flugzeuaes beruhen auf einer Ent-
scheidung. Es ist Aufgabe der vorliegenden Untersuchung, das Verhalten des
Piloten bei der Regelung der Horizontallaae des Flugzeuges wiihrend einer
Seitenwindlandung gleichunasmaiig zu fassen. Bei Beschriinkung auf die
Losung dieser einen Aufgabe ist es moglich, das tatsitchliche Manover der
Landung von Flugzeugen bei Seitenwind für den Versuch stark zu verein-
fachen.

I. Es kann darauf verzichtet werden, den Sinkvorgang bei der Landung
zu sirnulieren, da er für die Regelung der Hiingewinkellaae des Flugzeuges
keine erstrangige Bedeutung hat.

Es kann darauf verzichtet werden, dern Piloten das Bild der Landebahn
vorzuspiegeln, da es bei der Regelung der FEingewinkellage des Flugzeuaes
unbedeutend ist, in welcher zeitlichen Relation der Seitenruderausschlag zurn
Aufsetzen des Flugzeuges auf die Landebahn steht und urn wieviel Grad das
Flugzeug um seine Hochachse geschwenkt wird. Die Information über die
Querlage des Flugzeuges erhält der Pilot durch die Anzeige des künstlichen
Horizontes.

Die Fluggeschwindigkeit' des Simulators wurde während des Manövers
konstant gehalten.

Das Seitenruder wurde in kürzest rnoalicher Zeit auf einen dann kon-
stant bleibenden Wert ausaeschlagen Dadurch wurde der Zweck erreicht, der
mit dem Seitenruderausschlag bei einer Seitenwindlandung verfolgt wird.
Diese Maf3nahme stellt eine gewisse Einschriinkung der Allgerneingültigkeit
der Ergebnisse dieser Untersuchungen dar: denn das Seitenruder wird haufig
zur Verzogerung der Gierbewegung des Flugzeuaes benutzt, nachdem es
dieselbe eineeleitet hat. Es ist anzunehmen, daB die dabei entstehende Form
des Seitenruderwinkelverlaufs sehr von der Art des Flugzeuges abhänat.
Aus diesem Grunde schien es angebracht, die Versuche mit dem 'neutralen'
sprungformigen Seitenruderausschlag zu fahren.

Das Testflugrnanover zur Bestirnmung der Übertragungsfunktion des
Piloten in dem Bo-707-Simulator hatte also den in Fig. 2 gezeigten Ablauf:
Wenn der Pilot bei einer ihm angegebenen Fluggeschwindigkeit einen
stationären Geradeausflug erreicht hatte, wurde die Seitenrudertrirnmung
des Simulators von auBen verstellt. Dadurch Wehte das Seitenruder' des
Simulators aus und stellte sich nach einiaen Schwinaungen auf einen kon-
stanten Wert ein. Durch den Seitenruderausschlaa bedingt, beaann der
Simulator eine Rotation um die Hochachse zu simulieren.

Zugleich begann der künstliche Horizont einen Hangewinkel anzuzeigen.
Es war die Aufgabe des Piloten, diesen Wingewinkel zu Null zu machen.
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Settenruderstorung ,
nicht vom Piloten selbst
gegeben

Zeit

Zeil

Hangewinket des
Flugzeugs

Querruderousschlog
des Piloten

FIG. 2 — Beispiel Nil- den Verlauf der Seitenruderstörung, des Hiingewinkels
und des Querruderausschlags beim untersuchten Flugmanöver

Hatte er dies endgültig erreicht, dann befand sich der Simulator wieder in
einem stationdren, und zwar schiebenden 'Hug' bei enter konstanten Gier-
geschwindigkeit. Die Messung wurde abgebrochen.

Während der Versuche wurden die folgenden GröBen des Simulators
abgegriffen und von einem Zwolfkomponenten Lichtpunktlinienschreiber
aufgezeichnet.

Seitenruderausschlag (StorgroBe des Systems Pilot–Flugzeug),
Hiingewinkelverlauf (EingangsgroBe des Piloten),
Querruderausschlag (AusgangsgroBe des Piloten),
Fluggeschwindigkeit  V,  .

Die Fluggeschwindigkeit wurde zur Kontrolle aufgezeichnet, um feststellen
zu konnen, ob sie wiihrend einer Messung konstant geblieben war.

Es ist aus der Literatur bekannt, daB das Übertragungsverhalten des
Piloten vorn Übertragungsverhalten der Regelstrecke (Flugzeug) abhängt.
Urn diese Abhänizigkeit studieren zu können, wurden 4 verschiedene
serien durchgeführt, die sich durch die jeweils gewilhlte Fluggeschwindigkeit
unterscheiden. Da das Übertragungsverhalten des Flugzeuges von der
Fluggeschwindigkeit abhängt, war es dadurch rnoglich, ein — wenn auch
enges Spektrum von Eigenschaften der Regelstrecke zu überstreichen.

Urn festellen zu konnen, ob das Übertragungsverhalten des Piloten von
der Amplitude der Storfunktion abhängt, wurde innerhalb jeder MeBserie
die Amplitude des Seitenruderausschlages über 3 Stufen variiert. Für jede
Seitenruderamplitude wurde der Versuch durchschnittlich dreimal durch-
geführt, um auch die statistischen Schwankungen des Übertragungsverhaltens
des Piloten studieren zu können.

212
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Eingangs wurde von der `Übertragungsfunktion des Piloten' gesprochen.
Dieser Begriff ist im Zusammenhang mit dern Regler Mensch irreführend.
Es hat sich bei allen bisherigen Untersuchungen gezeigt, daB das Ober-
tragungsverhalten des Menschen nichtlinear ist. Einmal ist es nichtlinear mit
der Amplitude der Eingangsfunktion des Piloten und zum anderen schwankt
es statistisch mit der Zeit. Eine Übertragungsfunktion kann also für den
Menschen gar nicht existieren. Es hat sich jedoch generell ergeben, daB das
Übertragungsverhalten des Menschen bei einer bestimmten Regelaufgabe
gekennzeichnet durch eine spezielle Regelstrecke, durch eine gegebene Form
der Storung durch eine Beschreibungsfunktion gut approximiert werden
kann. Diese Beschreibungsfunktion verändert sich ähniich wie das Verhalten
eines adaptiven Reglers mit der Regelaufgabe. Sie bleibt dagegen in etwa
konstant, wenn nur die Amplitude der Storung innerhalb ihrer GroBenord-
nung verändert wird. Dies hat dazu geführt, daB hilufig von der Über-
tragungsfunktion des Menschen gesprochen wird.

So11 das Übertragungsverhalten des Piloten bei den besprochenen Messun-
gen gleichungsmaBig erfaBt werden, so ist es zunächst, wichtig, den Aufbau
des Regelkreises zu kennen. Offensichtlich war die Anzeige des künstlichen
Horizontes die einzige vorn Piloten beobachtete Eingangsfunktion. Es
entsteht jedoch die Frage, ob der Regelkreis Pilot—Simulator deshalb un-
bedingt unvermascht sein muB. Urn dies zu untersuchen, wurde mitten in
einer Versuchsreihe, die in der früher beschriebenen Art ablief, ohne Wissen
des Piloten die Form der Seitenruderstorung verändert. Und zwar wurde das
Seitenruder einmal nur kurz, impulsartig ausgeschlagen, statt es durch
Verstellen der Seitenrudertrimmung auf einen konstanten Wert auswehen zu
lassen. Bei diesem eingeschobenen Versuch war der Pilot falsch vorbelastet;
denn er erwartete ja einen konstanten Seitenruderausschlag als Storung. Er
reagierte bei dern Versuch erstens zu stark und bemerkte zweitens erst nach
mehreren Minuten, daB das Querruder im stationiiren, nicht hangenden Flug
nach Abklingen des Einschwingvorganges nicht ausgeschlagen zu sein
brauchte. Aus dieser Beobachtung wurde gefolgert, daB es für den Piloten
eine wesentliche Information darstellt, Art und Form der zu erwartenden
Storung vorauszukennen. Damit scheint es physikalisch sinnvoll, die Seiten-
ruderstorung als zweite Eingangsfunktion des Piloten einzuführen. (Siehe
Blockschaltbild in Fig. 3).

Diese Überlegungen führen zu der Gleichung für den Piloten:

= N po. LO+ N p,.

Die Beschreibungsfunktionen Npo und Np_ des Piloten sind zunächst noch
unbekannt. Urn ihre gleichungsmaBige Form zu bestimmen, wurde die
folgende Voraussetzung gemacht: Das von anderen Autoren gefundene und
hilufig bestätigte Ergebnis, daB sich das Übertragungsverhalten des Piloten
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durch eine quasilineare Beschreibungsfunktion ohne groBe Fehler approxi-
mieren 1ü13t,soll auch für die vorliegenden Messungen gelten. Unter dieser
Voraussetzung ergaben sich für Npo und  Np;  Beziehuneen der folgenden
Form:

I = K .  T1• 8


K2.e

Die Zahlenw erte der Koeffizienten (K 1, T,, K2, T2) wurden über die Bedin-




gung, daB die Beschreibungsfunktion eines Regelkreisgliedes die beste lineare

Seitenruderousschto (Steirun )

Rugzeug

Pilot

L  y -

Querruder -
ausschlog

(StellgrOe )

r -

(Regelgrol3e)

Npr' ( .y)

FIG. 3 — Blockschaltbild für den vermaschten Regelkreis

Flugzeug-Pilot

Approximation seines tatsächlichen Übertragunesverhaltens ist, aus den im
Simulator aewonnenen MeBkurven ermittelt. Setzt man die Ausdrücke für
N und N in die Gleichung des Piloten ein und transformiert diese Glei-
chung in den Zeitbereich, so ereibt sich:

( t ) = K1.01— TO+ K2(t

Es interessieren nun 3 Probleme:
Wie paBt der Pilot seine Reaktion an das Übertragungsverhalten des

Simulators an ?
Wie beeinfl uBt die Amplitude der Seitenruderstorung das bertragungs-

verhalten des Piloten?
Wie stark streut es?



980  Aerospace Proceedings 1966

I. WIE PASST DER PILOT SEINE REAKTION AN DAS


ÜBERTRAGUNGSVERHALTEN DES SIMULATORS AN?

Der Einflufi des Übertragungsverhaltens des Simulators auf das des
Piloten lidf3t sich folgendermaf3en kennzeichnen:

1m stationdren Schiebeflug bei konstanter Giergeschwindigkeit gehort
zu einem bestimmten Seitenruderausschlag des Flugzeuges ein bestimmter
Querruderausschlag. Vom Quotienten beider Winkel wird der Verstarkungs-
faktor K, des Piloten bestimmt. Dieses Gesetz ergibt sich formal, wenn man
in die Gleichung des Piloten die stationdren Endwerte der Winkel und

einsetzt und beachtet, daf3 im Unendlichen gleich Null ist.

Die Totzeit T2 die den Beginn der Reaktionen des Piloten definiert,
richtet sich ebenfalls nach dem Übertragungsverhalten des Simulators. Es
hiingt unter anderern von den Verzbgerungen und der Totzeit des Simulators
ab, wann der Pilot die ersten VeranderunQen, die durch die Seitenruder-
störung im Hängewinkel hervorgerufen werden, bemerkt.

Figure 4 gibt die Werte des Hängewinkels und der Rollgeschwindigkeit
des Simulators an, bei denen die Empifindensschwelle des Piloten über-
schritten wurde und er zu reagieren beginnt. Dieser Zeitpunkt zeigt sich in
den Mef3kurven in einem plotzlichen Anstieg des Querruderwinkels zu
Beginn des untersuchten Flugmanovers.

Trotz groBen Streubereichs der MeBpunkte iäBt sich die folgende Gesetz-
miiBigkeit erkennen: Der Hangewinkel, bei dem der Pilot reagiert, hangt
von der Rollgeschwindigkeit des Simulators ab. Es gibt einen minimalen

ETJEll 08

Rollge -
o

schwmcligked 0
0 0

o

04 0—0. 0

02

0.1

1 2 3 4 5 6 [°. 1 7
Hangewinkel f

FIG. 4 — Amplitude und Steigung des Htingewinkels beim Beginn der

Reaktion des Piloten

005
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Hangew inkel, hei dem der Pilot reagieren kann. Er liegt hei einer Roll-

geschwindigkeit von etwa 0-23 degisec und betragt im Extremfall = 1 , im

Mittel etwa 0=2.2 . Wird die Rollgeschwindigkeit (0) kleiner als etwa,

0.23 deg/sec, dann reagiert der Pilot im Mittel erst hei Hangewinkelamp-

lituden über 2.2 . Die Ursache ist vermutlich, daB mit ahnehmender Roll-

geschwindigkeit des Simulators der Reiz schwächer ird, den die Bewegung

des künstlichen Horizontes im Piloten hervorruft. Far sehr kleine Roll-

geschwindigkeiten bemerkt der Pilot so lange nicht, daB der Zeiger des

künstlichen Horizontes auswandert, his er hereits einen auffallenden Win-

kelausschlag aukveist. Wird die Rollgeschwindigkeit groBer als etwa 0-23 deg/

sec, dann reagiert der Pilot im Mittel ebenfalls erst hei Hangewinkelamp-

lituden tiller 2.2 . Die Ursache ist vermutlich, dal3 die Hangewinkelamplitude

wiihrend der Reaktionszeit des Piloten mit zunehmender Rollgeschwindig-

keit starker anwachst. In diesen Fallen bemerkt der Pilot die Bewegung des

Zeigers am künstlichen Horizont früher als den angezeigten Ausschlag.

Die genannten Zahlenwerte sind sicher keine absolut gültiaen Werte,

sondern hangen wahrscheinlich u.a. von dem Anzeiaesystem der Regel-

strecke ab, weiterhin oh das Cockpit hewegt ist, und sind sicher von Mensch

zu Mensch et was verschieden.

Um den Einfluf3 des Chertrailungsverhaltens des Simulators auf den

Verstarkungsfaktor  K,  des Piloten anzugeben, wurde aus den im Simulator-

versuch gewonnenen Mef3kurven die Beschreihungsfunktion des Simulators

ermittelt, die seine Reaktion auf einen Querruderwinkel als Eingang anuibt.

Sie wird durch die folgende Gleichung heschrieben:

%
( K -F

,(1as)

sp +(sis 1)j p+2D(..s-iwo)+(s/w )2j

Urn den EinfluB des Chertragungsverhaltens der Regelstrecke auf den

VerAiirkungsfaktor  K,  des Piloten niiherungsweise zu erfassen, eignet sich

besonders nehen  K,  der wie folgt zu erkliirende Parameter A. Schlaut

man das Querruder des durch ohige Gleichung beschriehenen Simulators

sprungartig auf den Wert '1' aus, so heginnt er, in der Fig. 5 schematisch

gezeigten Art, zu rollen.

Im Rahmen der linearen Theorie läuft die Rollueschwindigkeit des

Simulators für  l—,  oo gegen einen konstanten Wert. der gleich dem Ver-

starkungsfaktor k ist. Die Kurve für den Hängewinkel 0 als Funktion der

Zeit, verläuft daher far  t—+ Go parallel zu der unter der Steigung k geneigten,

vom Koordinatenursprung ausgehenden Geraden. Sie ist gegen diese Gerade

um den Winkel AçT) versetzt. 64; ist der Betrag, um den die Wirkung eines

konstanten Querruderausschlages durch Verzogerungen vermindert wird.

Vergleicht man Messungen, far die dieser Wert gleich ist, so laBt sich

erkennen. daB der Pilot urns() starker eingreift, je schwacher der Simulator
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FIG. 5 — Zur Rollwinkelreaktion des Simulators auf einen

sprungformigen Querruderausschlag

auf einen Querruderausschlag reagiert. Es ergab sich ungefähr das Gesetz
daB das Produkt der Verstarkungsfaktoren von Pilot und Simulator konstant
Lt. Fig. 6 zeigt dieses Ergebnis im Diagramrn, dessen Ordinate den Faktor
K,  des Piloten und dessen Abszisse den Verstiirkungsfaktor K des Simulators
darstellt.

1
K1 ankle sind so

ousgewihlt, dog
AT und

05 konstant sind
o

Kr KT  konslont

o

02

0.1

005
' 005 0.1 0.2 0.5 1 Ky 2

FIG. 6 — Zurn Einfluti Ke: des Simulators auf den Verstarkungsfaktor  K,  des
Piloten 40- K, x (Mt- (t -

Zeit

Zeit

Die GroBe des Produkts (K,  x verändert sich gemdf3 Fig. 7 linear mit
dem oben erläuterten Parameter  Ac/o,  den man Rollwinkelverminderung
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FIG. 7 — Zum EinfluB von dO auf Verstärkungsfaktor K1 des Piloten
X qqt + K2 - T2)

nennen kann. Der Pilot greift umso starker ein, je groBer diese Rollwinkel-
verminderung ist.

2. WIE BEEINFLUSST DIE AMPLITUDE DER SEITENRUDERSTöRUNG

DAS OBERTRAGUNGSVERHALTEN DES PILOTEN?

Der Einfluf3 der Amplitude der Seitenruderstorung auf das Übertragungs-
verhalten des Piloten zeigt sich am starksten im Verstärkungsfaktor K1. 1st
die Amplitude der Seitenruderstorung unter etwa I, so ist der Verstarkungs-

2

KI.Kr

a(=konst.

1

00
2 4 (0_1 6

(1)2-KI.?(1-7-,),(2.c (t -7.2 )

FIG. 8 — Zuni Ein fl uB der Amplitude der Seitenruderstorung auf den

Verstarkungsfaktor K, des Piloten
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faktor K , 	 gerniif) Fig. 8 — von ihr kaum abhiingig. Darüber wird er
jedoch rnerkbar kleiner. AuBer K, ist nur noch die Totzeit T, der Wirkung
der Seitenruderstorung unterworfen. lhre GröBe hangt davon ab, wann der
Pilot die erste Veranderung in der Hangewinkellage des Simulators feststellt.
Dieser Zeitpunkt verschiebt sich geringf • gig mit der Amplitude der Storung.
Je grosser der Seitenruderausschlag ist, um so früher bernerkt der Pilot eine
Veranderung in der Fliingewinkellaae des Simulators, urn so kleiner ist seine
Totzeit T.

3. WIE STARK STREUT ES?

Die Beschreibungsfunktionen des Pi loten streuen bei gleichen Beschrei bungs-
funktionen des Simulators und bei gleicher Seitenruderstorung verhAnis-

miif3ig stark. Die Ursache dafür mag darin zu suchen sein, daB eine Regel-
strecke von der Art einer Bo-707 für ein groBes Spektrurn von Reglerein-
genschaften gut gedampfte, ruhige Bewegungen ausführt. Nur sehr schwachen
Streuuneen unterliegt der Verstiirkungsfaktor K, der die Reaktionen des
Piloten auf den Seitenruderausschlag angibt. Es wird darin deutlich, daB im

station:ken Schiebeflug zu einem bestimmten Seitenruderausschlag ebenfalls
ein hestimmter Querruderausschlag gehort. Der Verstiirkungsfaktor K, der
die Reaktionen des Piloten auf den Häneewinkelverlauf aneibt, streut bei
gleichem Cbertragungsverhalten des Simulators und bei gleicher Seiten-
ruderstorung um + 27"„ des arithmetischen Mittelwertes. Die Totzeit  T,,
die den Beginn der Reaktionen auf die Seitenruderstorung markiert, streut
im Mittel um 0.24 sec. Die Totzeit T, die angibt, mit welcher Verspiitung der
Pilot auf den Hängewinkelverlauf reagiert, schwankt statistisch zwischen
0 und 5 sec.

ZUSAMMENFASSUNG

Bei den Versuchen wurde ein deterministisches Storsignal benutzt. Für den

Piloten ist daran wichtig, daB er den Verlauf der Storung bis zu einem
gewissen Grade vorausahnen kann und seine Reaktionen besser als bei
stochastischen Storungen withlen kann. Das drückt sich darin aus, daB der
Ausgane des Piloten auBer von der RegelgroBe auch von der StorgroBe
abhiinet und der Regelkreis in diesem Falle zweckmdBieerweise als ver-

mascht mit StOrgrOBenaufschaltung zu betrachten ist.
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D iscussioN


Dr. K. Kraemer (AVA, Bunsenstr. 10, 34, Gottinaen, W - Germany): Die
Annahme eines vermaschten Regelvorgangs scheint mir nur bei der Aus-




bildung des Piloten realistisch zu sein. Der geübte Pilot wird das Lande-
manöver (sideslip) mehr durch eine 'gesteuerte' als durch eine geregelte'
Beweeung einleiten, d.h. er betiitigt  a priori  Seitenruder und Querruder in
geeigneter Kombination.

Dr. Schmidt/ear  Die zwei bei den zur Diskussion stehenden Messuneen

eingesetzten Piloten sind seit Jahren Linienpiloten der Deutschen Lufthansa.
Ihre Ausbildung muf3 in erster Naherung — auch mit Rücksicht auf den
Umgang mit dem benutzten Simulator   als beendet betrachtet werden.

DaB der ausgebildete Pilot bei dem beschriebenen Landemanover versucht,
Seiten- und Querruder in geeigneter Kombination auszuschlagen, kommt
gerade durch die Darstellung des Systems Pilot-Flugzeug als vermaschter
Regelkreis zum Ausdruck, und zwar in der Reaktion auf den Seitenruder-




ausschlag. Im Vorhandensein des Anteils der Pilotenreaktion auf den
Hangewinkelverlauf zeigt sich jedoch, daB der Pilot auch auf den tatsiich-
lichen Hdngewinkelverlauf Rücksicht nehmen muB. Denn schon kleine
`Fehler' im Querruderausschlag würden zu einer laufenden VergroBerung
des Hdngewinkels führen.




