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Vor einigen Jahren wurde aus dem Verkehrsministerium der BRD die
Frage aufgeworfen, ob theoretische Untersuchungen des Systems Pilot
Flugzeug Anhaltspunkte iiber dessen Bewegugnsverhalten geben konnten.
Diese Frage wurde am Institut fir Flugtechnik der TH in Darmstadt auf-
gegriffen, und zwar interessierte hier besonders die Regelung der Hinge-
winkellage des Flugzeuges durch den Piloten wihrend einer Landung bei
Seitenwind. Es soll nun zuniichst auf das spezielle Problem dieses Manovers
eingegangen werden.

Die Landung eines Flugzeuges bei Seitenwind stellt fiir den Piloten eine
komplexe Regelaufgabe dar. Wenn sich das Flugzeug in einigen Metern iiber
dem Erdboden im nichtschiebenden Geradeausflug befindet und sich sein
Schwerpunkt in Landebahnrichtung bewegt, dann schiebt es gegen den
Erdboden (vergleiche Fig. 1). Da die meisten Flugzeuge kein drehbares
Fahrwerk besitzen, wird angestrebt sie vor dem Aufsetzen auf die Landebahn
mit ihrer Lingsachse wenigstens annihernd in Landebahnrichtung zu
schwenken. Das kann z.B. dadurch bewerkstelligt werden, dafl kurz vor dem
Aufsetzen das Seitenruder des Flugzeuges ausgeschlagen wird. Neben dem
erwiinschten Moment um die Hochachse des Flugzeuges wird durch den
Seitenruderausschlag auch ein unerwiinschtes Moment um dessen Ling-
sachse hervorgerufen. Aufgabe des Piloten ist es unter anderem, durch einen
Querruderausschlag zu verhindern, dal3 dieses Moment einen Hidngewinkel
des Flugzeuges nach sich zieht.

Regeltechnisch betrachtet ist der Hingewinkelverlauf die Eingangsgrofie
des Piloten und der Querruderausschlag dessen Ausgang. Beide GroBien sind
durch die ‘Ubertragungsfunktion des Piloten’ verkniipft. Fiir diese Uber-
tragungsfunktion war zu dem Zeitpunkt, als die oben genannte Frage
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auftauchte, eine gleichungsmiBige Beziehung aus der Literatur bekannt®.
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Der erste Term enthilt einen Verstirkungsfaktor K, einen Vorhalt 7, und
eine Verzogerung 7, je erster Ordnung. Der zweite Anteil enthilt eine
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Ty erster Ordnung, fiir die die Trigheit des Nerven- und Muskelsystems des
Menschen verantwortlich zu machen ist. Wihrend die Totzeit T und die
Verzogerungszeit T, des menschlichen Nerven- und Muskelsystems nur
schwach vom Ubertragungsverhalten der Regelstrecke abhiingen, verindern
sich die Konstanten (K, T, T,) des 1. Anteils stark mit den Eigenschaften
der Regelstrecke, weshalb dieser Anteil ‘Anpaliterm’ 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 Stérung 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- Hiingewinkellage des Flugzeuges
wihrend einer Seitenwindlandung beschreibt. Zu diesem Zwecke wurde
untersucht, von welcher Form die Gleichung fiir das Ubertragungsverhalten
des Piloten sein muB, damit sie die Bedingung erfiillt, dal} der Hingewinkel
des Flugzeuges nach Abklingen des Einschwingvorganges fiir die Dauer der
Seitenwindlandung zu Null wird.

e
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Es wird der Grenzfall betrachtet, daB das Seitenruder des Flugzeuges zu
Beginn des Mandvers auf einen dann konstant bleibenden Wert ausgeschlagen
wird. Durch diesen Seitenruderausschlag bedingt, dreht sich das Flugzeug im
neuen stationidren Zustand nach Abklingen des Einschwingvorgangs fort-
withrend um seine Hochachse. Dies wiederum verursacht ein dauerndes
Moment um die Lingsachse. Das Moment muB vom Piloten durch einen
bleibenden Querruderausschlag kompensiert werden. Das Querruder muf}
also um einen endlichen Wert ausgeschlagen sein, withrend der Hingewinkel
Null ist. Dies ist im unvermaschten Regelkreis nur moglich, wenn die
Ubertragungsfunktion des Piloten einen integralen Anteil enthilt. Ein solcher
Anteil fehlt jedoch in der oben genannten Gleichung. Aus diesem Grunde
mufite die Beantwortung der Frage zunichst zuriickgestellt werden, ob man
aus theoretischen Untersuchungen des Systems Pilot-Flugzeug Anhalt-
spunkte fiir etwaige Instabilititen des Systems oder fiir das Auftreten
besonders groBer Bewegungsamplituden wiihrend einer Seitenwindlandung
erhalten kann. Es galt zuerst, die Ubertragungsfunktion des Piloten fiir den
Fall der Landung von Flugzeugen bei Seitenwind aus praktischen Versuchen
zu ermitteln. Zur Losung dieses Problems trigt die vorliegende Unter-
suchung bei, die Messungen am Bo-707-Flugsimulator der Deutschen
Lufthansa in Frankfurt/Main und deren Auswertung zur Bestimmung der
Ubertragungsfunktion des eingesetzten Lufthansapiloten umfaBt.

Die Messungen zur Ermittlung der Ubertragungsfunktion des Piloten
wiithrend einer Seitenwindlandung wurden am Boeing-707-Flugsimulator
der Deutschen Lufthansa in Frankfurt/Main durchgefiihrt. Bei der Nach-
bildung einer Seitenwindlandung im Simulator sind einige Vereinfachungen
unumginglich. Die erste Vereinfachung bestand darin, daB3 die Versuche bei
feststehender Simulatorkabine durchgefiihrt wurden. E. Seckel und I. A. M.
Hall'®’ haben z.B. gezeigt, daB durch Fehlen der Bewegungsreize (motion
cues) im Simulator im allgemeinen nicht die Form der Gleichung, die das
Ubertragungsverhalten des Piloten approximiert, gegen den wirklichen
Flugfall geiindert wird, sondern nur deren Konstanten, und zwar nur um
einen geringen Prozentsatz.

Die Kabine des Simulators wiithrend der Versuche feststehen zu lassen, ist
nicht der einzige Abstrich bei der Nachbildung der Seitenwindlandung im
Simulatorversuch geblieben. Bei der Bestimmung einer Ubertragungsfunktion
des Piloten mufl man alles von der Betrachtung ausschlieBen, was der Pilot
aufgrund einer abhingigen oder unabhingigen Entscheidung tut. So sind
z.B. diec Ruderbewegungen auszuschlieBen, durch die er eine Anderung des
Flugzustandes oder der Flugrichtung herbeifiihrt. Das Ausgleichen der bei
solchen Handlungen eventuell entstchenden Schwingungen in den Flug-
bewegungen gehort hingegen in den Bereich der Reglertiitigkeiten des
Menschen. Ebenso verhiilt sich der Pilot als Regler, wenn er Storungen
unwillkiirlich ausgleicht, die von aullen die Bewegungen des Flugzeuges
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beeinflussen oder die durch einen Fehler im Flugzeug selbst entstehen.

Betrachtet man den eingangs dargelegten Ablauf einer Seitenwindlandung
unter diesem Aspekt, so ergibt sich, dall der Pilot allein bei der Regelung
der Hingewinkellage des Flugzeuges als Regler fungiert. Seine anderen
Eingriffe in die Querbewegungen des Flugzeuges beruhen auf einer Ent-
scheidung. Es ist Aufgabe der vorliegenden Untersuchung, das Verhalten des
Piloten bei der Regelung der Horizontallage des Flugzeuges wihrend einer
Seitenwindlandung gleichungsmiiBBig zu fassen. Bei Beschrinkung auf die
Losung dieser einen Aufgabe ist es moglich, das tatsichliche Manover der
Landung von Flugzeugen bei Seitenwind fiir den Versuch stark zu verein-
fachen.

1. Es kann darauf verzichtet werden, den Sinkvorgang bei der Landung
zu simulieren, da er fiir die Regelung der Hingewinkellage des Flugzeuges
keine erstrangige Bedeutung hat.

2. Es kann darauf verzichtet werden, dem Piloten das Bild der Landebahn
vorzuspiegeln, da es bei der Regelung der Hiingewinkellage des Flugzeuges
unbedeutend ist, in welcher zeitlichen Relation der Seitenruderausschlag zum
Aufsetzen des Flugzeuges auf die Landebahn steht und um wieviel Grad das
Flugzeug um seine Hochachse geschwenkt wird. Die Information iiber die
Querlage des Flugzeuges erhilt der Pilot durch die Anzeige des kiinstlichen
Horizontes.

3. Die ‘Fluggeschwindigkeit’ des Simulators wurde wiihrend des Manovers
konstant gehalten.

4. Das Seitenruder wurde in kiirzest moglicher Zeit auf einen dann kon-
stant bleibenden Wert ausgeschlagen Dadurch wurde der Zweck erreicht, der
mit dem Seitenruderausschlag bei einer Seitenwindlandung verfolgt wird.
Diese Malinahme stellt eine gewisse Einschrinkung der Allgemeingiiltigkeit
der Ergebnisse dieser Untersuchungen dar: denn das Seitenruder wird hiufig
zur Verzogerung der Gierbewegung des Flugzeuges benutzt, nachdem es
dieselbe eingeleitet hat. Es ist anzunehmen, dal3 die dabei entstehende Form
des Seitenruderwinkelverlaufs sehr von der Art des Flugzeuges abhingt.
Aus diesem Grunde schien es angebracht, die Versuche mit dem ‘neutralen’
sprungformigen Seitenruderausschlag zu fahren.

Das Testflugmanover zur Bestimmung der Ubertragungsfunktion des
Piloten in dem Bo-707-Simulator hatte also den in Fig. 2 gezeigten Ablauf:
Wenn der Pilot bei einer ihm angegebenen Fluggeschwindigkeit einen
stationiiren Geradeausflug erreicht hatte, wurde die Seitenrudertrimmung
des Simulators von auflen verstellt. Dadurch wehte das ‘Seitenruder’ des
Simulators aus und stellte sich nach einigen Schwingungen auf einen kon-
stanten Wert ein. Durch den Seitenruderausschlag bedingt, begann der
Simulator eine Rotation um die Hochachse zu simulieren.

Zugleich begann der kiinstliche Horizont einen Hingewinkel anzuzeigen.
Es war die Aufgabe des Piloten, diesen Hingewinkel zu Null zu machen.
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FiG. 2 — Beispiel fiir den Verlauf der Seitenruderstorung, des Hiingewinkels
und des Querruderausschlags beim untersuchten Flugmanover

Hatte er dies endgiiltig erreicht, dann befand sich der Simulator wieder in
einem stationiiren, und zwar schiebenden ‘Flug’ bei einer konstanten Gier-
geschwindigkeit. Die Messung wurde abgebrochen.

Wiihrend der Versuche wurden die folgenden GrolBen des Simulators
abgegriffen und von einem Zwdlfkomponenten-Lichtpunktlinienschreiber
aufgezeichnet.

1. Seitenruderausschlag { (StorgroBe des Systems Pilot-Flugzeug),

2. Hingewinkelverlauf ¢ (EingangsgriBe des Piloten),

3. Querruderausschlag & (Ausgangsgrofe des Piloten),

4. Fluggeschwindigkeit V', .

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

Es ist aus der Literatur bekannt, daB das Ubertragungsverhalten des
Piloten vom Ubertragungsverhalten der Regelstrecke (Flugzeug) abhiingt.
Um diese Abhiingigkeit studieren zu koénnen, wurden 4 verschiedene MelB-
serien durchgefiihrt, die sich durch die jeweils gewiihlte Fluggeschwindigkeit
unterscheiden. Da das Ubertragungsverhalten des Flugzeuges von der
Fluggeschwindigkeit abhiingt, war es dadurch moglich, ein — wenn auch
enges — Spektrum von Eigenschaften der Regelstrecke zu iiberstreichen.

Um festellen zu konnen, ob das Ubertragungsverhalten des Piloten von
der Amplitude der Stérfunktion abhiingt, wurde innerhalb jeder MeBserie
die Amplitude des Seitenruderausschlages iiber 3 Stufen variiert. Fiir jede
Seitenruderamplitude wurde der Versuch durchschnittlich dreimal durch-
gefiihrt, um auch die statistischen Schwankungen des Ubertragungsverhaltens
des Piloten studieren zu kdnnen.

212
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Eingangs wurde von der ‘Ubertragungsfunktion des Piloten’ gesprochen.
Dieser Begriff ist im Zusammenhang mit dem Regler Mensch irrefiihrend.
Es hat sich bei allen bisherigen Untersuchungen gezeigt, daB das Uber-
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 Ubertragungsfunktion kann also fiir den
Menschen gar nicht existieren. Es hat sich jedoch generell ergeben, dal3 das
Ubertragungsverhalten 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 veréndert sich dhnlich wie das Verhalten
eines adaptiven Reglers mit der Regelaufgabe. Sie bleibt dagegen in etwa
konstant, wenn nur die Amplitude der Stérung innerhalb ihrer Grélienord-
nung verindert wird. Dies hat dazu gefiihrt, daB hiiufig von der Uber-
tragungsfunktion des Menschen gesprochen wird.

Soll das Ubertragungsverhalten des Piloten bei den besprochenen Messun-
gen gleichungsmiBig erfal3t werden, so ist es zuniichst, wichtig, den Aufbau
des Regelkreises zu kennen. Offensichtlich war die Anzeige des kiinstlichen
Horizontes die einzige vom Piloten beobachtete Eingangsfunktion. Es
entsteht jedoch die Frage, ob der Regelkreis Pilot-Simulator deshalb un-
bedingt unvermascht sein mull. Um dies zu untersuchen, wurde mitten in
einer Versuchsreihe, die in der friiher beschriebenen Art ablief, ohne Wissen
des Piloten die Form der Seitenruderstérung verindert. 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 Stérung. Er
reagierte bei dem Versuch erstens zu stark und bemerkte zweitens erst nach
mehreren Minuten, dall das Querruder im stationiren, nicht hiingenden Flug
nach Abklingen des Einschwingvorganges nicht ausgeschlagen zu sein
brauchte. Aus dieser Beobachtung wurde gefolgert, daB es fiir 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 einzufiihren. (Siehe
Blockschaltbild in Fig. 3).

Diese Uberlegungen fiihren zu der Gleichung fiir den Piloten:

LE=Npy.Lo+Np, . LL

Die Beschreibungsfunktionen Np, und N,_des Piloten sind zunichst noch
unbekannt. Um ihre gleichungsmiBige Form zu bestimmen, wurde die
folgende Voraussetzung gemacht: Das von anderen Autoren gefundene und
hiufig bestitigte Ergebnis, daB sich das Ubertragungsverhalten des Piloten

I
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durch eine quasilineare Beschreibungsfunktion ohne groBe Fehler approxi-
mieren liBt, soll auch fiir die vorliegenden Messungen gelten. Unter dieser
Voraussetzung ergaben sich fiir Np, und Np_ Beziehungen der folgenden
Form:

- —Ty.s
Ng=K,.e""*®
Np=K,.e T2=

p=NK;.

Die Zahlenwerte der Koeffizienten (K,, T, K,, T,) wurden iiber die Bedin-
gung, daB} die Beschreibungsfunktion eines Regelkreisgliedes die beste lineare

[ T Seitenruderausschlag (Storung )
(1)
T
[ 4
L
Flugzeug Noe =(7Y)
Pilot
é L 5 - Noy= Ly
(T}) Ouer\r_dder- i (LY )
ausschlog
(Stellgrofie)
P Hi ;
(Regelgrofie )

F1G. 3 — Blockschaltbild fiir den vermaschten Regelkreis
Flugzeug-Pilot

Approximation seines tatsichlichen Ubertragungsverhaltens ist, aus den im
Simulator gewonnenen MeBkurven ermittelt. Setzt man die Ausdriicke fiir
Np, und N,_in die Gleichung des Piloten ein und transformiert diese Glei-
chung in den Zeitbereich, so ergibt sich:

Sy =K, .¢p(t—T)+K,{(1—T;)

Es interessieren nun 3 Probleme:

1. Wie paBt der Pilot seine Reaktion an das Ubertragungsverhalten des
Simulators an?

2. Wie beeinfluit die Amplitude der Seitenruderstérung das Ubertragungs-
verhalten des Piloten ?

3. Wiestark streut es?
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I. WIE PASST DER PI1LOT SEINE REAKTION AN DAS
UBERTRAGUNGSVERHALTEN DES SIMULATORS AN

Der EinfluB des Ubertragungsverhaltens des Simulators auf das des
Piloten li 3t sich folgendermalien kennzeichnen:

(a) Im stationiiren Schiebeflug bei konstanter Giergeschwindigkeit gehort
zu einem bestimmten Seitenruderausschlag des Flugzeuges ein bestimmter
Querruderausschlag. Vom Quotienten beider Winkel wird der Verstiirkungs-
faktor K, des Piloten bestimmt. Dieses Gesetz ergibt sich formal, wenn man
in die Gleichung des Piloten die stationiiren Endwerte der Winkel &, { und ¢
einsetzt und beachtet, dafi ¢ im Unendlichen gleich Null ist.

(b) Die Totzeit T, die den Beginn der Reaktionen des Piloten definiert,
richtet sich ebenfalls nach dem Ubertragungsverhalten des Simulators. Es
hingt unter anderem von den Verzigerungen und der Totzeit des Simulators
ab, wann der Pilot die ersten Veriinderungen, die durch die Seitenruder-
storung im Hiangewinkel hervorgerufen werden, bemerkt.

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

Trotz groBen Streubereichs der MeBpunkte 146t sich die folgende Gesetz-
miBigkeit erkennen: Der Hidngewinkel, bei dem der Pilot reagiert, hdngt
von der Rollgeschwindigkeit des Simulators ab. Es gibt einen minimalen
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FiG. 4 — Amplitude und Steigung des Hingewinkels beim Beginn der
Reaktion des Piloten

.
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Hiingewinkel, bei dem der Pilot reagieren kann. Er liegt bei einer Roll-
geschwindigkeit von etwa 0-23 deg/sec und betrigt im Extremfall ¢ =17, im
Mittel etwa ¢=22". Wird die Rollgeschwindigkeit (§) kleiner als etwa,
0-23 deg/sec, dann reagiert der Pilot im Mittel erst bei Hingewinkelamp-
lituden iiber 2:2°. Die Ursache ist vermutlich, daB mit abnehmender Roll-
geschwindigkeit des Simulators der Reiz schwicher wird, den die Bewegung
des kiinstlichen Horizontes im Piloten hervorruft. Fiir sehr kleine Roll-
geschwindigkeiten bemerkt der Pilot so lange nicht, dall der Zeiger des
kiinstlichen Horizontes auswandert, bis er bereits einen auffallenden Win-
kelausschlag aufweist. Wird die Rollgeschwindigkeit groBer als etwa 0-23 deg/
sec, dann reagiert der Pilot im Mittel ebenfalls erst bei Hingewinkelamp-
lituden dber 2-2°. Die Ursache ist vermutlich, daB3 die Hingewinkelamplitude
wiithrend der Reaktionszeit des Piloten mit zunechmender Rollgeschwindig-
keit stiirker anwichst. In diesen Fillen bemerkt der Pilot die Bewegung des
Zeigers am kiinstlichen Horizont friiher als den angezeigten Ausschlag.

Die genannten Zahlenwerte sind sicher keine absolut giiltigen Werte,
sondern hingen wahrscheinlich u.a. von dem Anzeigesystem der Regel-
strecke ab, weiterhin ob das Cockpit bewegt ist, und sind sicher von Mensch
zu Mensch etwas verschieden.

Um den EinfluB des Ubertragungsverhaltens des Simulators auf den
Verstiirkungsfaktor K, des Piloten anzugeben, wurde aus den im Simulator-
versuch gewonnenen MeBkurven die Beschreibungsfunktion des Simulators
ermittelt, die seine Reaktion auf einen Querruderwinkel als Eingang angibt.
Sie wird durch die folgende Gleichung beschrieben:

N. = ¢ B K1+ags)
$UNE)  s[L(s/s )] [1 4+ 2D(s]/wg) +(s/wg)? ]

Um den EinfluB des Ubertragungsverhaltens der Regelstrecke auf den
Verstirkungsfaktor K, des Piloten niiherungsweise zu erfassen, eignet sich
besonders — neben K. — der wie folgt zu erkliirende Parameter Ad. Schligt
man das Querruder des durch obige Gleichung beschriebenen Simulators
sprungartig auf den Wert ‘1" aus, so beginnt er, in der Fig. 5 schematisch
gezeigten Art, zu rollen.

Im Rahmen der linearen Theorie liuft die Rollgeschwindigkeit des
Simulators fiir r—o0 gegen einen konstanten Wert, der gleich dem Ver-
starkungsfaktor K ist. Die Kurve fiir den Hingewinkel ¢ als Funktion der
Zeit, verlduft daher fiir 1— oo parallel zu der unter der Steigung K geneigten,
vom Koordinatenursprung ausgehenden Geraden. Sie ist gegen diese Gerade
um den Winkel A versetzt. A¢ ist der Betrag, um den die Wirkung eines
konstanten Querruderausschlages durch Verzogerungen vermindert wird.
Vergleicht man Messungen, fiir die dieser Wert gleich ist, so lafit sich
erkennen, daB der Pilot umso stirker eingreift, je schwicher der Simulator
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: Querruderausschlag
Zeit
Hangewinkel ¢
Aty _=AT Ky
An!gg .fddfa‘;naéoermd a¥=a 'sl,'f»Jf
Roll- Giér - Schwingungsanteil Zeit

of L - (1+ayx-s)
NY'(T})E s (1+ S/s,) (7*20(5/@. 1#(570. )2)

Fi1G. 5 — Zur Rollwinkelreaktion des Simulators auf einen
sprungformigen Querruderausschlag

auf einen Querruderausschlag reagiert. Es ergab sich ungefihr das Gesetz
dal} das Produkt der Verstiarkungsfaktoren von Pilot und Simulator konstant
ist. Fig. 6 zeigt dieses Ergebnis im Diagramm, dessen Ordinate den Faktor
K des Piloten und dessen Abszisse den Verstirkungsfaktor K. des Simulators

darstellt.
1
K, Punkte sind so
ausgewahit, dal?
\.r\ ?‘F und T
05 onsiant sind
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Fi1G. 6 — Zum EinfluB K¢ des Simulators auf den Verstirkungsfaktor K, des
Piloten &(1) ~K, =< ¢(t —~T)) + K, = Lt —T,)

Die GriBe des Produkts (K, x K,) verindert sich gemidB Fig. 7 linear mit
dem oben erliuterten Parameter A¢, den man Rollwinkelverminderung
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FiG. 7 — Zum Einflug von 4¢ auf Verstirkungsfaktor K, des Piloten
)~ Ky xp(t = T)) + Ky < Ut — Tw)

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

2. WIE BEEINFLUSST DIE AMPLITUDE DER SEITENRUDERSTORUNG
DAS UBERTRAGUNGSVERHALTEN DES PILOTEN?

Der Einflul der Amplitude der Seitenruderstorung auf das Ubertragungs-
verhalten des Piloten zeigt sich am stirksten im Verstirkungsfaktor K,. Ist
die Amplitude der Seitenruderstérung unter etwa 1°, so ist der Verstirkungs-

2
Ky Ky \
e
!
% 2 §®[9 6

Y (ORK (=T )+K, ¥ (1T, )

FiG. 8 —Zum Einflup der Amplitude { der Seitenruderstorung auf den
Verstiarkungsfaktor K, des Piloten
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faktor K, — gemil} Fig. 8 — von ihr kaum abhingig. Dariiber wird er
Jedoch merkbar kleiner. Aufler K, ist nur noch die Totzeit T, der Wirkung
der Seitenruderstorung unterworfen. lhre Grofie hingt davon ab, wann der
Pilot die erste Verdnderung in der Hingewinkellage des Simulators feststellt.
Dieser Zeitpunkt verschiebt sich geringfiigig mit der Amplitude der Storung.
Je grosser der Seitenruderausschlag ist, um so frither bemerkt der Pilot eine
Veridnderung in der Hingewinkellage des Simulators, um so kleiner ist seine
Totzeit T,.

3. WIE STARK STREUT Es?

Die Beschreibungsfunktionen des Piloten streuen bei gleichen Beschreibungs-
funktionen des Simulators und bei gleicher Seitenruderstorung verhiltnis-
miiflig stark. Die Ursache dafiir mag darin zu suchen sein, dal} eine Regel-
strecke von der Art einer Bo-707 fiir ein grofBes Spektrum von Reglerein-
genschaften gut gedimpfte, ruhige Bewegungen ausfiihrt. Nur sehr schwachen
Streuungen unterliegt der Verstirkungsfaktor K, der die Reaktionen des
Piloten auf den Seitenruderausschlag { angibt. Es wird darin deutlich, dal} im
stationiiren Schiebeflug zu einem bestimmten Seitenruderausschlag ebenfalls
ein bestimmter Querruderausschlag gehort. Der Verstirkungsfaktor K, der
die Reaktionen des Piloten auf den Hingewinkelverlauf angibt, streut bei
gleichem Ubertragungsverhalten 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 7', die angibt, mit welcher Verspiitung der
Pilot auf den Hingewinkelverlauf reagiert, schwankt statistisch zwischen
0 und 5 sec.

ZUSAMMENFASSUNG

Bei den Versuchen wurde ein deterministisches Storsignal benutzt. Fiir den
Piloten ist daran wichtig, dall er den Verlauf der Storung bis zu einem
gewissen Grade vorausahnen kann und seine Reaktionen besser als bei
stochastischen Storungen wiihlen kann. Das driickt sich darin aus, daB der
Ausgang des Piloten auller von der Regelgrofie auch von der Storgrifie
abhiingt und der Regelkreis in diesem Falle zweckmidBigerweise als ver-
mascht mit StorgréBenaufschaltung zu betrachten ist.
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DiscussSIoN

Dr. K. Kraemer (AVA, Bunsenstr. 10, 34, Gottingen, W-Germany): Die
Annahme eines vermaschten Regelvorgangs scheint mir nur bei der Aus-
bildung des Piloten realistisch zu sein. Der geiibte Pilot wird das Lande-
manover (sideslip) mehr durch eine ‘gesteuerte’ als durch eine ‘geregelte’
Bewegung einleiten, d.h. er betitigt a priori Seitenruder und Querruder in
geeigneter Kombination.

Dr. Schmidtlein: Die zwei bei den zur Diskussion stehenden Messungen
eingesetzten Piloten sind seit Jahren Linienpiloten der Deutschen Lufthansa.
Thre Ausbildung mul} in erster Niherung — auch mit Riicksicht auf den
Umgang mit dem benutzten Simulator — als beendet betrachtet werden.

Dal der ausgebildete Pilot bei dem beschriebenen Landemandver 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
Hingewinkelverlauf zeigt sich jedoch, daB der Pilot auch auf den tatsich-
lichen Hingewinkelverlauf Riicksicht nehmen mufl. Denn schon kleine
‘Fehler’ im Querruderausschlag wiirden zu einer laufenden VergroBerung
des Hiangewinkels fiihren.





