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Kurzfassung

Bisher wurden Kopplungsphdnomene des Gesamtsystems Pilot-Flugzeug
(Piloteninduzierte Schwingungen, PIO) nach einer Umschaltung im Flugrege-
lungssystem nur unzureichend systematisch untersucht. In den letzten Jah-
ren traten jedoch einige Vorfille in der zivilen Luftfahrt auf, die zeigten, dass
schwere Vorfélle entstehen kénnen, wenn Umschaltungen der Flugregelungs-
gesetze involviert sind. Die vorliegende Arbeit befasst sich mit der Entwick-
lung einer Versuchsmethodik zur gezielten Untersuchung von PIO-Tendenzen
bei plotzlichen Umschaltungen in der Flugdynamik (PIO-Kategorie I1I). Au-
erdem wird untersucht, ob Umschaltungen von Flugregelgesetzen, die die
Flugdynamik und die Flugeigenschaften &ndern, Ursache fiir PIO-Tendenzen
sein konnen.

Hierzu wurde eine Datenbank mit Flugdynamiken eines Transportflug-
zeuges wihrend des Landeanflugs erzeugt. Diese Dynamiken wurden sowohl
mit existierenden Kriterien als auch durch Piloten in einem Festsitzsimulator
beziiglich ihrer PIO-Tendenzen und Flugeigenschaften beurteilt. Aus der Da-
tenbank wurden verschiedene Umschaltkonstellationen generiert, deren dy-
namisches Verhalten vor und nach der Umschaltung in einem definierten
Zusammenhang standen. Wahrend einer Versuchskampagne in einem Fest-
sitzsimulator mit mehreren Linien- und Testpiloten wurden diese Konstella-
tionen bewertet. Dabei kam neben den iiblichen Bewertungsskalen auch eine
eigens flir diese Arbeit modifizierte Variante der Transient Failure Rating
Scale zum Einsatz.

Die Versuche zeigten, dass die entwickelte Methodik in der Lage war,
PIO-Tendenzen aufzuzeigen. Es lief} sich zeigen, dass Umschaltkonstellatio-
nen existieren, bei denen PIO-Tendenzen auftreten, obwohl die Flugdynami-
ken nach der Umschaltung als PIO-frei galten. Nahere Untersuchungen zeig-
ten, dass eine Destabilisierung des geschlossenen Regelkreises Pilot-Flugzeug
dafiir verantwortlich war, deren Ursache in der Adaptionsfihigkeit eines Pi-
loten an eine neue modifizierte Flugdynamik liegt. Es werden Empfehlungen
zur Vorhersage von PIO-Tendenzen bei Umschaltungen formuliert, die in
weiterfithrenden Untersuchungen validiert werden sollten.



Abstract

The interaction between pilot and aircraft (pilot-induced oscillation, PIO)
after a mode transition in the flight control system has not been sufficiently
and systematically investigated until now. Some recent severe incidents of
transport aircraft highlighted that severe accidents can occur, if transitions
inside the flight control system are involved. This thesis deals with the deve-
lopment of an experimental method to specifically investigate P1IO tendencies
of sudden changes in the aircraft dynamics (PIO category III). In addition,
this thesis investigates, whether mode transitions in flight control laws, which
modify flight dynamics and handling qualties, cannot only be a trigger for
PIO tendencies but also their cause.

For this purpose a database with different aircraft dynamics of a transport
aircraft during the landing approach phase has been created. Its dynamics
have been rated by existing handling qualities criteria and by human pilots
in a fixed-base simulator. From this database several switching constellations
have been generated with a defined relationship between the dynamic beha-
viour before and after the transition. During a test campaign in a fixed-base
simulator with airline and test pilots the different constellations have been
evaluated. Besides the usual rating scales a modified transient failure rating
scale has been used for the evaluation of the transitions.

The simulator campaign demonstrated that the proposed method is able
to expose hidden PIO tendencies. Furthermore, it has been demonstrated
that switching constellations exist that show PIO tendencies, although the
aircraft dynamics after the mode transition was supposed to be PIO resistent.
Closer investigations attributed this to the destabilization of the closed-loop
pilot-vehicle system, which is caused by pilot’s capabilities to adapt to a new
and modified flight dynamics. Different recommendations have been given
to predict PIO tendencies of mode transitions. They should be validated in
future studies.
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Kapitel 1

Einfiihrung

1.1 Hintergrund

Elektronische Flugregelungssysteme heutiger Transport- und Geschéftsreise-
flugzeuge® sind so ausgelegt, dass sie im fehlerfreien Fall eine grofie Anzahl
von Funktionen bereitstellen, die dem Piloten die Steuerung des Flugzeugs
erleichtern, die den Passagierkomfort erh6hen und die den Betrieb des Flug-
zeugs insgesamt wirtschaftlicher und sicherer gestalten. Der Systementwurf
geht sogar soweit, dass die Struktur des Regelungssystems fiir einzelne Flug-
aufgaben konfektioniert wird (engl.: task-tailored flight control system). Eine
konkrete Anpassung wird als Betriebsart (engl.: flight control mode) bezeich-
net. Die Menge aller Betriebsarten und die Umschaltlogiken zwischen diesen
wird als Flugregelgesetz (engl.: flight control law) bezeichnet.

Treten mehrere Fehler im Flugregelungssystem auf, wie z. B. Sensorfeh-
ler oder Rechnerausfille, wird das Flugregelgesetz rekonfiguriert. Anstelle des
nominalen Regelgesetzes wird dann, abhdngig vom Fehlerfall, ein Riickfallre-
gelgesetz aktiviert, das einen reduzierten Funktionsumfang besitzt und mit
weniger Sensoren auskommt. Je nach Flugzeughersteller variiert die Bezeich-
nung dieser Regelgesetze. Airbus und Dassault verwenden mindestens drei
Gesetze (Reihenfolge mit fortlaufender Degradation): Normal Law, Alterna-
te Law und Direct Law. Wahrend im Normal Law der komplette Funktions-
umfang vorhanden ist und die Flugzeugsteuerung tiber eine Vorgaberegelung
realisiert ist, sind im Direct Law die meisten Schutzfunktionen deaktiviert?

1 Wéhrend die Flugzeughersteller grofier Flugzeuge (Airbus (1984), Iljushin
(1988), Tupolev (1989), Boeing (1994)) bereits seit Jahren mehrfach redundante,
digitale Flugsteuerungssysteme verwenden, ziehen die Hersteller von Geschéftsrei-
seflugzeugen (Dassault (2005), Gulfstream (2009)) allméhlich nach.

2 Aktive Schutzfunktionen (z. B. Anstellwinkelschutzfunktion) sind auf bestimm-
te, redundant vorhandene Sensorsignale angewiesen. Der Wegfall einer kritischen
Anzahl von Sensoren fiihrt daher zu einer Deaktivierung der entsprechenden Funk-
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und das Steuerkommando wird direkt an die Stellflichen geleitet. Boeing
verwendet eine dhnliche Philosophie, nennt seine Regelgesetze aber Normal
Mode, Secondary Mode und Direct Mode.

Basierend auf einer Systemarchitektur des Flugregelungssystems, die vor-
gegebenen Zuverlédssigkeitsanforderungen (z. B. nach CS-25 [11]) geniigt, legt
der Flugregelungsingenieur die Regelgesetze an Hand definierter Anforderun-
gen (z. B. hinsichtlich Stabilitdt, Steuerbarkeit, Manovrierfahigkeit, Storver-
halten) aus. Ob das resultierende Flugzeugverhalten fiir den Piloten tatsich-
lich fliegbar ist, miissen der Flugeigenschaftsingenieur und abschlieflend in
der Flugerprobung der Testpilot kliren. Sie iiberpriifen das Verhalten des
entworfenen Systems auf potentielle Flugeigenschaftsprobleme.

Ein Flugeigenschaftsproblem trat seit Beginn der motorisierten Luftfahrt
immer wieder auf: piloteninduzierte Schwingungen (engl.: pilot-induced oscil-
lation, PIO). Mitchell und Hoh definieren dieses Phianomen folgendermafen:

Definition 1: Eine PIO ist eine anhaltende oder unkontrollierbare
unbeabsichtigte Schwingung eines Flugzeugs, die aus den Anstren-
gungen des Piloten resultiert das Flugzeug manuell zu steuern.
(“A PIO is a sustained or uncontrollable unintentional oscillation
resulting from the efforts of the pilot to control the aircraft., [51],
S. 1)

Laut dieser Definition sind unter PIOs Schwingungen zu verstehen, die
nur durch das Eingreifen des menschlichen Piloten in die Flugzeugsteuerung
entstehen. Beendet der Pilot sein Eingreifen (entweder durch Festhalten oder
Loslassen des Steuerkniippels), beendet dies die Schwingung wegen der stabi-
len Eigendynamik des geregelten Flugzeugs. Dagegen sind Schwingungen, die
auch ohne Beteiligung des Piloten entstehen oder anhalten, nicht als PIOs
anzusehen.

Die Ursachen fiir PIOs kénnen unterschiedlich sein, lassen sich aber im-
mer auf eine Fehlabstimmung zwischen dem menschlichen Steuerverhalten
und der effektiven Flugdynamik zuriickfithren [9, 51]. Diese kann dann bei
Auftreten eines Ausloseereignisses (engl.: trigger event) zu Schwingungen in
einer oder mehreren Zustandsgréflen der Flugdynamik fithren, mit méglichen
katastrophalen Folgen fiir das Gesamtsystem Pilot-Flugzeug (engl.: pilot-
vehicle system).

Geféahrlich sind PIOs besonders wegen ihres plotzlichen und unerwarte-
ten Auftretens. Bei einer voll ausgepragten PIO hat der Pilot oft das Gefiihl
er werde von der Schwingung gesteuert (“... the pilot is driven by the oscil-
lation.“, s. [51], S. 23) und nicht umgekehrt. Besonders im Landeanflug ist
dies nicht tolerierbar, da die Schwingungsamplituden sehr grofl werden kon-
nen und die Gefahr eines vorzeitigen Bodenkontakts besteht. Das Ziel eines

tion. Passive, systeminhédrente Schutzmafinahmen, wie z. B. Begrenzungen, kénnen
aber trotzdem weiterhin funktionieren.
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zufriedenstellenden flugdynamischen Entwurfs muss daher die Freiheit von
jedweder PIO-Anfilligkeit sein [11, 62, 65].

Als es zu Beginn der 1990er Jahre zu mehreren spektakuldren Unféllen
und Vorfillen kam, die auf PIOs zuriickzufithren waren (z. B. YF-22 [9, 14],
JAS-39 [44], Boeing 777 [9, 15]), wurde Mitte der 1990er Jahre in den USA ein
Untersuchungskomitee unter der Fithrung von Duane T. McRuer einberufen.
Dieses Komitee analysierte den damaligen Wissenstand tiber unerwiinschte
Wechselwirkungen im Gesamtsystem Pilot-Flugzeug und iiber Methoden, die
sich zur Vermeidung solcher Phénomene sowohl im militdrischen als auch im
zivilen Bereich eigneten. Die Ergebnisse dieser Untersuchung wurden 1997 in
Form von Erkenntnissen (engl.: findings) und Empfehlungen (engl.: recom-
mendations) in [9] veréffentlicht.

Zu den wichtigen Erkenntnissen dieses Komitees gehorte die Feststellung,
dass das Auftreten von PIOs oft mit der Einfiihrung neuer Flugzeugentwiirfe,
Technologien, Funktionen oder Komplexitidt verbunden ist. Dabei beschréankt
sich ihr Auftreten nicht auf Militdr- und Experimentalflugzeuge. Infolge des
Einsatzes von elektronischen Flugregelungssystemen traten auch zunehmend
Vorkommnisse mit zivilen Transportflugzeugen bei Test- und sogar bei Li-
nienfliigen auf (Airbus A320 [9], Airbus A321 [66], Boeing 777, IL96 [20],
Falcon 900B [64]). Glicklicherweise sind sie sehr selten.

1.2 Problemstellung

Beim Auftreten von Umschaltungen in ein entsprechendes Riickfallregelgesetz
kann sich das effektive Flugzeugverhalten, abhéngig von der letzten Betriebs-
art und dem aktuellen Flugzustand (Flughohe, Geschwindigkeit/Machzahl,
Schwerpunktlage, Klappenkonfiguration, etc.), mehr oder weniger stark dn-
dern. Um eine transientenfreie Umschaltung zu erreichen, erfolgt die Aktivie-
rung des neuen Regelgesetzes nicht sprunghaft, sondern durch die schrittwei-
se Uberlagerung beider Regelgesetze. Wegen der auftretenden Systemdegra-
dation (z.B. Verlust von Anzeigeinstrumenten) muss der Pilot die aktuelle
Situation analysieren und genau bestimmen in welcher Betriebsart sich das
Flugzeug befindet. Optische und akustische Warnsignalen unterstiitzen ihn
dabei.

Die Gefahr einer Umschaltung besteht darin, dass der Pilot das Flugzeug
iiber einen bestimmten Zeitraum mit einem unkoordinierten Verhalten steu-
ert. Er verharrt zunéchst in seinem alten Verhaltensmuster, da er sich nicht
augenblicklich an die neue Situation anpassen kann. Wenn die Unterschiede
zwischen den beiden Regelgesetzen zu stark sind, kann das zu grofien Ablagen
oder zu unerwiinschten Kopplungen zwischen Piloten- und Flugzeugverhal-
ten fiihren.

In [9] werden Umschaltungen als eine mogliche Ursache von PIOs ange-
sehen. Das Komitee stellte fest, dass solche Félle bis dahin nur unzureichend
untersucht wurden und nicht geniigend experimentelle Daten existierten, um
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die transienten Phasen durch Pilotenmodelle abzubilden (Finding 5—6). Es
empfahl daher, die Entwicklung neuer Analysewerkzeuge und Entwurfskri-
terien auf solche Fille von PIOs zu konzentrieren (Recommendation 6-3).
Wenige Jahre spiter empfahlen Mitchell und Hoh [51] Flugversuche durch-
zufiihren, um eindeutig zu klaren, ob Umschaltungen tatséchlich die Ursache
fir PIOs sein konnen. Sie vertreten die These, dass allen Fallen von PIOs mit
Beteiligung von Umschaltungen bereits eine PIO-Anfalligkeit auf Grund von
Totzeit, Uberempfindlichkeit oder Geschwindigkeitsbegrenzungen vorausge-
he.

Grundlegende Untersuchungen zum Pilotenverhalten bei abrupten An-
derungen in der Flugdynamik [88] zeigten, dass der Ubergang zu einer dem
Piloten bekannten Flugdynamik wesentlich unproblematischer verlduft als
zu einer unbekannten Dynamik. Heutige Flugregelungssysteme besitzen al-
lerdings eine so geringe Ausfallwahrscheinlichkeit, dass ein Pilot im Laufe
seiner Dienstzeit nur sehr selten, wenn iiberhaupt, eine Umschaltung auf ein
Riickfallregelgesetz erleben wird. Da der manuelle Flug mit den Notfallsyste-
men aber nur wenig im Simulator trainiert wird, wird der Pilot im Falle einer
Degradation héchstwahrscheinlich mit einer ihm unbekannten Dynamik kon-
frontiert. Verschlimmert wird die Situation zusétzlich, wenn die Umschaltung
zu einem Zeitpunkt erfolgt, an dem der Pilot normalerweise nicht manuell
fliegt (Reiseflug) oder sehr wenig Zeit zur Adaption hat (z. B. Landeanflug),
weil er seine Aufmerksamkeit mehreren Faktoren gleichzeitig widmen muss.

Bisher mangelt es an validierten theoretischen Verfahren und empirisch
gewonnenen Kriterien, um eine Umschaltung zwischen Regelgesetzen bei
Transportflugzeugen analysieren und gestalten zu kénnen. Zur Vorauslegung
existieren nur unkonkret formulierte Forderungen (nahtloser Ubergang, ge-
ringe Unterschiede im Verstarkungsfaktor und Phasenabfall, [9]). Daher miis-
sen alle wahrscheinlichen Umschaltungen des Flugregelungssystems wéhrend
der Flugerprobung auf potentielle Probleme sorgfiltig untersucht werden.
Dies bedeutet nicht nur einen hohen zeitlichen Aufwand bei Vorbereitung,
Durchfithrung und Auswertung, sondern auch hohe Kosten fiir das Flugtest-
programm.

1.3 Praxisrelevanz des Problems

In den letzten zwanzig Jahren ereigneten sich einige ernste Vorfélle in der Zi-
villuftfahrt, bei denen Umschaltungen oder Riickfallldsungen im Regelungs-
system eine wichtige Rolle spielten (Tabelle 1.1). Die meisten Vorfille in der
Tabelle traten bei Flugzeugtypen mit einem mehrfach redundanten elektro-
nischen Flugregelungssystem auf. Trotz der Vielzahl an eingebauten Sicher-
heitsmechanismen, endeten einige diese Ereignisse mit dem Totalverlust des
Flugzeugs. Dies zeigt die Notwendigkeit Umschaltungen bei der Auslegung
eines Flugregelungssystems sorgfaltig, unter Beriicksichtigung von Piloten
oder dquivalenten Modellen, zu untersuchen.
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Besonders die letzten beiden Unfille zeigten auch, dass gerade der Mo-
ment der Umschaltung besonders kritisch ist, weil das Uberraschungsmoment
fiir einen Verlust des Situationsbewusstseins sorgen kann. Hieraus resultier-
ten Empfehlungen den Umgang mit unerwarteten Situationen beim Training
der Piloten gezielt zu beriicksichtigen ([71], Empfehlung FRAN-2012-042,
Empfehlung FRAN-2012-043). Im Reiseflug beispielsweise kann das Flug-
zeug bei einer Systemdegradation, trotz des dhnlichen Flugverhaltens, leicht
den zuldssigen Flugbereich verlassen, da die sonst iiblichen Schutzfunktionen
verloren gehen.

Eine andere Moglichkeit zur Erhohung der Sicherheit ist Umschaltungen
im Flugsteuerungssystem so robust wie moglich gegentiber Piloteneingaben
auszulegen. Hierfiir fehlt aber immer noch das Wissen dariiber, wie sich der
Pilot an eine neue Flugdynamik anpasst [90].

1.4 Aktueller Forschungsstand

Die folgende Beschreibung des Stands der Forschung konzentriert sich auf Un-
tersuchungen zur Adaption des Piloten auf Anderungen der Regelstrecke und
auf die Messung von zeitabhidngigem Pilotenverhalten. Informationen zum
stationdren Pilotenverhalten und dessen Messung sind McRuer und Krendel
[48] sowie Efremov u. a. [19] zu entnehmen. Als allgemeine Zusammenfassun-
gen zum Thema PIOs sei hier auf die Berichte [1], [9], [46] und [51] verwiesen.
Dort werden PIOs kategorisiert, Kriterien vorgestellt und Beispiele erwéhnt.

1.4.1 Pilotenverhalten bei plotzlichen Anderungen
in der Flugdynamik

Young [88] liefert eine gute Zusammenfassung der damaligen Untersuchungen
(Stand 1969) zum adaptiven Verhalten des Menschen. Er interpretiert den
Menschen als adaptiven Regler und unterteilt dessen adaptives Verhalten
in vier verschiedene Kategorien, wovon die Adaption an die Regelstrecke (im
vorliegenden Fall das geregelte Flugzeug) eine ist. Dazu zdhlt er nicht nur die
Eingew6hnung an eine neue Flugdynamik, sondern auch das Verhalten bei
plotzlichen Anderungen in der Regelstrecke. Gerade diesem letzten Aspekt
widmet er einen grofien Teil seines Beitrags.

Den Anpassungsvorgang selbst unterteilt er in vier Schritte: Detektion
einer Verdnderung, Identifikation des neuen Systems, Modifikation des Ver-
haltens und Optimierung des Verhaltens. Wahrend der erste und der letzte
Schritt jeweils einzeln abzuarbeiten seien, lieflen sich der zweite und der dritte
Schritt nicht so klar trennen. Dies habe damit zu tun, dass der Pilot versucht
die neue Flugdynamik zu identifizieren und sein Verhalten entsprechend zu
modifizieren. Sollte diese Anpassung nicht den gewtlinschten Effekt erzielen,
so miisse die Identifikation wiederholt werden.
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Daneben fasst er die Ergebnisse verschiedener Versuche zusammen, die
die Auswirkung bestimmter Versuchsbedingungen auf den Adaptionsvorgang
untersuchten. Das Wissen dazu wurde grofitenteils in Studien gewonnen, bei
denen alle Piloten die Regelstrecken (meist sehr einfache, wie z. B. Integrator)
sehr gut kannten und auf das Auftreten eines Fehlers vorbereitet waren. Zu
den wichtigsten Erkenntnissen mit Bezug zur Problemstellung dieser Arbeit
gehoren:

e Die schnellste Anpassung erfolgt bei guter Kenntnis der Dynamiken
vor und nach der Umschaltung. Dabei sollte der Pilot wéahrend der
Steuerung des Flugzeugs nur eine Regelgrofle gezielt beeinflussen.

e Akustische oder optische Warnsignale verkiirzen zwar die Detektions-
zeit, erleichtern aber nicht die Identifikation der neuen Flugdynamik.

e Nach einer Umschaltung ist der Pilot zunéchst bestrebt die Stabilitat
des Gesamtsystems wiederherzustellen, bevor er sein Steuerverhalten
auf die neue Flugdynamik optimiert. Instabile Ubergéinge werden daher
vergleichsweise schnell detektiert.

e Eine schnelle Adaption wird aulerdem von einer Verfolgungsanzeige
(engl.: pursuit display, s. Abschnitt 2.2) unterstiitzt, mit welcher An-
derungen im Antwortverhalten der Flugdynamik viel schneller erkannt
werden konnen.

Dariiber hinaus beschreibt er die Grundideen einiger Pilotenmodelle, die zur
Beschreibung einzelner Phasen des Adaptionsvorgangs entwickelt wurden.
Nach seiner Ansicht ist aber keines dieser Modelle zur Beschreibung des
kompletten Vorgangs geeignet. Er schlielt seinen Bericht mit der Schluss-
folgerung, dass das theoretische Wissen zur Vorhersage, ob ein Fehler zu
einem schwerwiegenden Kontrollverlust fiihren kann, bevor der Pilot diesen
Fehler bemerkt, noch sehr begrenzt sei.

In der freien Literatur wurden seit dem Text von Young nur wenige Studi-
en gefunden, die plétzliche Anderungen in der Flugdynamik wihrend der ma-
nuellen Flugsteuerung systematisch untersuchten und mit Pilotenversuchen
abglichen ([17], [20], [74], [86], [90]). Ferner existieren einige veréffentlichte
Analysen von aufgetretenen PIO-Vorfillen mit Beteiligung von Umschaltun-
gen (z. B. [1], [46]), die aber immer nur einen konkreten Fall untersuchen bzw.
erkldren. Die dort verwendeten Methoden sind daher immer nur einzelfall-
bezogen giiltig. Im Folgenden sollen deshalb nur die systematischen Studien
néher erldutert werden.

Reid u.a. (1994, University of Toronto, [74]) fithrten Experimente in ei-
nem Bewegungssimulator (6 Freiheitsgrade) eines Hubschraubers vom Typ
Bell 205 durch. Sie untersuchten Auswirkungen von Betriebsartenumschal-
tungen eines aufgabenbezogenen Flugsteuerungssystems auf die Flugeigen-
schaften und auf die Giite der Aufgabenerfiillung (engl.: task performance) bei
zwel unterschiedlichen Flugaufgaben (Formationsflug, Prazisionsschweben).
Art der Umschaltung (manuelle Aktivierung durch den Piloten, automati-
sche Aktivierung mit und ohne akustischem Warnsignal) und die Paarung
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der Dynamiken (verschiedene Vorgaberegelungen) variierten sie dabei. Bei
der Untersuchung handelte es sich um ein Mehrkanalexperiment, wobei die
Umschaltungen immer gleichzeitig in Nick- und Rollachse erfolgten.

Die Autoren stellten fest, dass die Art der Umschaltung keine grofien
Auswirkungen auf die Giite (weder auf die Flugeigenschaftsbewertung noch
auf die Aufgabenerfillung) zu haben scheine. Daneben entdeckten sie ei-
ne gewisse Abhéngigkeit zwischen den Pilotenbewertungen der Dynamiken
vor und nach der Umschaltung. Die gleiche Dynamik nach der Umschal-
tung wurde von den Piloten tendenziell schlechter bewertet, je schlechter
die Dynamik vorher war. Gleichzeitig merkten sie an, dass die Nachlaufgiite
(engl.: tracking performance) nach der Umschaltung iiberraschend schwach
sei, wenn die Dynamik vor der Umschaltung bereits schlechte Bewertungen
erhielt. Zusammenfassend ldsst sich sagen, dass die Autoren die Gefdhrdung
einer Umschaltung allein an Hand der Pilotenbewertungen vor und nach der
Umschaltung bewerteten. Auf zuldssige Unterschiede in der Flugdynamik ge-
hen sie nicht ein, genauso wenig wie auf PIO-Tendenzen.

Fedotov u.a. (1994, TsAGI, [20]) untersuchten den Einfluss von abrup-
ten Anderungen in der Flugzeuglingsdynamik auf das Gesamtsystem Pilot-
Flugzeug sowohl analytisch als auch experimentell. Zur Analyse nutzten sie
ein selbst entwickeltes, adaptives Pilotenmodell, das ohne Kenntnis der Flug-
dynamik, nur auf Basis von zeitdiskreten Flugzustandsparametern, das Pilo-
tenverhalten modellieren kann. Damit entdeckten sie, dass Flugeigenschafts-
probleme zu erwarten seien, wenn das interne mentale Modell des Piloten
von der Flugdynamik im Frequenzbereich von 1 bis 3 rad/s zu stark von
der tatsdchlichen Flugdynamik abweicht. Leider wird die Bestimmung des
Pilotenmodells nicht vollstdndig beschrieben.

Die Autoren fiihrten daneben spezielle Flugversuche in einem Bewegungs-
simulator durch. Zwei unterschiedliche Flugaufgaben (Instrumentenanflug,
Kommandofolgeaufgabe) waren von den Piloten zu erfiillen, wobei Verstar-
kungsfaktor, Dampfung und Eigenkreisfrequenz der Dynamiken variierten.
Die schlechtesten Bewertungen registrierten die Autoren bei Verringerung
der Dampfung sowie bei Erh6hung der Eigenkreisfrequenz oder des Verstér-
kungsfaktors. Die Autoren stellten auflerdem fest, dass Anderungen hin zu
starkeren Dampfungen oder trageren Reaktionen kaum zu Stérungen fiithrten
und sich der Pilot unbewusst an die neue Dynamik anpasste. Tritt eine grofie
Anfangsstorung zum Umschaltzeitpunkt auf, so dauere die Anpassung lan-
ger. Bei den verwendeten Flugdynamiken handelt es sich um Naherungen fiir
die Anstellwinkelschwingung, deren Zahlenwerte die Autoren nicht angaben.

In der Arbeit wird aulerdem eine Empfehlung zur Abschétzung der Ge-
fahrlichkeit von Umschaltungen gegeben. Diese Empfehlung basiert auf der
Verwendung von Beschreibungsfunktionen des offenen Regelkreises vor und
direkt nach der Umschaltung. Dabei nehmen die Autoren an, dass sich das
Pilotenverhalten direkt nach der Umschaltung nicht sofort &ndere. Als Para-
meter dient die Differenz im Amplitudenrand (AAr < 10 dB im Landeanflug
und AARr < 7 dB im Stabilisierungsflug). Nur wenn sich unmittelbar nach

8



1.4. AKTUELLER FORSCHUNGSSTAND

der Umschaltung (bei noch nicht adaptiertem Pilotenverhalten) der Ampli-
tudenrand des offenen Kreises verringere, kénne das zu Problemen in der
Flugsteuerung fithren. Mit dem gleichen Vorgehen lielen sich laut den Au-
toren auch PIO-Vorfille auf Grund von anderen Nichtlinearitdten (Reibung,
Geschwindigkeitsbegrenzung) erkliren. In diesen Fillen bewegte sich die kri-
tische Differenz im Amplitudenrand zwischen AAr < 4-6 dB.

Diese Studie war die bis heute tiefgehendste Untersuchung zur Bestim-
mung akzeptabler Umschaltungen im Flugzeugverhalten. Dennoch merkten
die Autoren an, dass transiente Vorgénge bisher nicht ausreichend untersucht
wurden. Durch die fehlende Angabe der Zahlenwerte und der Bewertungen
fir die einzelnen Flugdynamiken ohne Umschaltung und der Umschaltkon-
stellationen lésst sich leider nicht nachvollziehen, ob die Schwierigkeiten in
den Umschaltungen bereits auf schlechte Flugeigenschaften der einzelnen Dy-
namiken selbst zuriickzufiihren sind. Daher kann die Untersuchung auch nicht
die Frage beantworten, ob Umschaltungen eine Ursache von PIO-Tendenzen
sein konnen.

Bei Dynnikov u.a. (2000, TSAGI, [17]) wird ebenfalls das Problem erér-
tert, dass Flugsteuerungssysteme im Fehlerfall in Riickfallregelgesetze degra-
dieren kénnen und bei Fehlabstimmung zwischen den entsprechenden Regel-
gesetzen vor und nach dem Fehler kritische Situationen im Pilot-Flugzeug-
System entstehen konnen. Die Autoren schlugen daher eine Methode vor, wie
das Neal-Smith-Kriterium [60] zur Abstimmung eines Riickfallregelgesetz auf
das Standardregelgesetz genutzt werden kann.

Sie verdnderten das Vorgehen beim urspriinglichen Kriterium so, dass
sie zuléssige Bereiche der Zeitkonstanten 7't und 71, (Vorhalte- und Verzo-
gerungszeit des Pilotenmodells) fiir die Flugdynamik vor der Umschaltung
ermittelten. Diese Grenzen wurden anschlielend in Grenzen fiir zuléssige Ei-
genkreisfrequenzen und Dampfungen der Anstellwinkelschwingung nach der
Umschaltung umgerechnet. Damit ist dieses Verfahren nicht fiir beliebige
Flugdynamiken anwendbar, sondern nur auf Flugzeuge mit einem konven-
tionellen Flugverhalten. Nicht ndher beschriebene Flugversuche zeigen eine
gute Anwendbarkeit des Kriteriums. Die Steuerbarkeit des Flugzeugs, ausge-
driickt durch den Kniippelausschlag pro Lastvielfaches 9s/9n z, wurde dabei
konstant gehalten. Eine mogliche PIO-Anfalligkeit wurde bei Auslegung des
Verfahrens nicht beriicksichtigt.

Wengian u. a. (2012, Beihang University /China, [86]) untersuchten Um-
schaltungen zwischen zwei aufgabenbezogenen Betriebsarten (Reiseflugmo-
dus, Luftkampfmodus) auf mogliche Tendenzen zu Kopplungsphdnomenen
zwischen Pilot und Flugzeug. Hierzu legten sie zwei Flugdynamiken aus und
lieBen die Umschaltungen von mehreren Piloten fliegen. Eine Versuchsaus-
wertung wurde nicht dargestellt. Die Autoren nutzten aber die Experimente
zur Ableitung von Parametern eines Pilotenmodells, das sie zur Zeitsimulati-
on solcher Umschaltungen nutzten. Sie verglichen damit bei einem Betriebs-
artenwechsel die Unterschiede in der Verwendung eines aktiven Seitengriffs
gegeniiber der Verwendung eines passiven Seitengriffs. Schliellich schlugen
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die Autoren einen Ansatz vor, wie sich mit Hilfe von Zeitsimulationen, dem
Strukturmodell von Hess [34] und der Unified Theory von Hess [34] Um-
schaltungen bei Kampfllugzeugen hinsichtlich ihrer Flugeigenschaften und
einer eventuellen PIO-Anfilligkeit bewerten lassen. Dieser Ansatz ist rein
modellbasiert und basiert auf vergleichsweise wenigen Messungen, weshalb
eine Allgemeingiiltigkeit noch zu zeigen ist.

Zaal und Sweet beschreiben (2012, NASA Ames Research Center, [90])
ein Mehrkanalexperiment zur Eignungsuntersuchung eines bestimmten Ver-
fahrens zur Messung des zeitabhéngigen Pilotenverhaltens bei zeitabhéngigen
Flugdynamiken. Die Simulation der Experimente erfolgte an einem Arbeits-
platzrechner mit einem handelsiiblichen Joystick. Neun Piloten der General
Aviation, die keine Flugeigenschaftsbewertungen abgeben mussten, nahmen
an den Versuchen teil. Die Giite der Aufgabenerfiillung und die Steueraktivi-
tdt wurden mit Hilfe der quadratischen Mittelwerte (engl.: root mean square)
von Fehler- und Steuersignal ermittelt.

Im Nick- und Rollkanal flogen die Piloten immer die gleiche Dynamik. Es
gab insgesamt nur zwei unterschiedliche, generische Dynamiken. Die Anzahl
der moglichen Umschaltbedingungen wurde dadurch erhoht, dass der Um-
schaltvorgang nicht immer in beiden Kanélen stattfand, sondern auch nur
in einem Steuerkanal stattfinden konnte. Des weiteren wurde die Art der
Umschaltung (abrupt oder nahezu linear) variiert. Dadurch entstanden ins-
gesamt acht unterschiedliche Versuchskonstellationen, die die Piloten fliegen
mussten.

Die Autoren fanden heraus, dass die priméare Reaktion des Piloten im Um-
schaltkanal zu beobachten war und der andere Kanal nur gering beeinflusst
wurde. Dennoch lief sich eine Kopplung zwischen beiden Kanélen nachwei-
sen. Sie fanden auflerdem heraus, dass die Leistung des Piloten im Nickkanal
besser war als im Rollkanal. Es war kein Gegenstand der Studie die Gefédhr-
lichkeit einer Umschaltung oder eventuelle PIO-Tendenzen vorherzusagen.

1.4.2 Messung von zeitabhingigem Pilotenverhal-
ten

Young [88] stellte fest, dass keiner der damaligen Versuche erfolgreich war,
wenn es um die Messung der dynamischen Eigenschaften des Adaptionspro-
zesses ging. Dennoch lieflen sich gewisse Grenzen fiir den Adaptionsprozess
(wie z. B. Adaptionszeit und Lerneffekte) bestimmen. Mit den damaligen Me-
thoden lieBen sich Anderungen in den Frequenzgingen des Pilotenverhaltens
mit einer zeitlichen Auflésung von 5 s messen.

Thompson u.a. (2001, Systems Technology Inc., [81]) beschreiben einen
Ansatz, wie die Messung des zeitabhingigen Pilotenverhaltens mit Hilfe der
Wavelet-Transformation erfolgen kann. Zur experimentellen Validierung fithr-
ten sie Kommandofolgeversuche mit drei Piloten in einem Festsitzsimulator
(Rechnerarbeitsplatz mit handelsiiblichem Joystick) durch. Nach Auswertung
der Ergebnisse empfahlen sie den vorgeschlagenen Ansatz zur Analyse zeitab-

10



1.5. ZIELE UND UMFANG DER ARBEIT

héngiger Systeme, vor allem zur Erkennung von Steuerbarkeitsverlust (engl.:
Loss-of-Control). Damals trafen sie aber noch keine Aussagen tiber die Ge-
nauigkeit der Messungen.

Thompson und Klyde entwickelten (2002, Systems Technology Inc., [78])
den Ansatz weiter und fanden heraus, dass der Kompromiss zwischen Band-
breite der Wavelets und der Lange des Zeitsignals den grofiten Einfluss auf
die Genauigkeit der Ergebnisse hat. Sie zeigten dazu, wie sich Kohdrenz und
Varianz der geschitzten Skalogramme der Wavelets durch die Annahme ei-
nes Bandfilters berechnen lassen. Es stellte sich heraus, dass die Schitzungen
einen systematischen Fehler (engl.: Bias) aufweisen® und die relative Varianz
der Schétzung umgekehrt proportional zur Quadratwurzel von Bandbreite
und Periodendauer ist. Bei Berechnung des Skalogramms ist die relative Va-
rianz fiir alle Messpunkte wegen der Skalierung des Mutter-Wavelets gleich.

Zwei Jahre spéter nutzten Thompson u.a. (2004, Systems Technology
Inc., [79]) Wavelets zur Detektion von Steuerbarkeitsverlust und PIO-Ten-
denzen bei Umschaltungen im Flugzeugverhalten. Hierfiir fiihrten sie mit
verschiedenen Piloten eine Kampagne an einem Festsitzsimulator durch, des-
sen Flugsteuerungsrechner frither im Flugbetrieb zum Einsatz kamen. In der
nachtréglichen Versuchsauswertung konnte ihre Methode die Umschaltungen
nach ein bis zwei PIO-Zyklen detektieren.

Alle zuvor genannten Studien sind in [80] zusammengefasst. Dort wird ex-
plizit darauf hingewiesen, dass das Eingangssignal den interessierenden Fre-
quenzbereich permanent anregen muss, was bei polyharmonischen Signalen
erfullt ist, bei diskreten Signalen oder Sweeps aber nicht.

Zaal und Sweet (2011, NASA Ames Research Center, [89]) wollten einen
Weg finden, die Parameter von zeitabhingigen Pilotenmodellen zu identifi-
zieren. Hierzu griffen sie den Ansatz mit den Wavelets auf und stellten ihn
einem Ansatz auf Basis der Maximum-Likelihood-Schitzung (MLS) gegen-
iiber. Beide Verfahren verglichen sie mittels Simulationen, wobei sie die Rest-
groBe (engl.: remnant) anfangs vernachléssigten und spéter berticksichtigten.
Das Ergebnis ihrer Untersuchung war, dass die Wavelet-Methode Anderun-
gen schneller detektieren kann als die MLS, dafiir aber viel sensibler auf die
Restgrofle reagiert. In [90] iiberpriiften die gleichen Autoren die Leistungs-
fahigkeit des MLS an Hand von Pilotenversuchen. Sie stellten fest, dass sich
die meisten Modellparameter akkurat bestimmen lielen.

1.5 Ziele und Umfang der Arbeit

Wie der aktuelle Forschungsstand zeigt, ist die Anzahl der Experimente, die
Umschaltungen in der Flugdynamik wiahrend des manuellen Flugs systema-
tisch (im Hinblick auf die Akzeptanz von Umschaltungen) untersuchten, sehr

3 Dies ist unterschiedlich zur Fouriertransformation, die keinen systematische
Fehler aufweist.
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gering. Unter diesen wenigen Studien befindet sich keine, die Kopplungspha-
nomene zwischen dem Piloten und dem Flugzeug nach Umschaltungen von
Flugregelgesetzen gezielt untersucht.

Der Zweck dieser Arbeit ist, einen Beitrag zum Schlielen dieser Liicke zu
liefern. Die beiden Ziele dieser Arbeit lauten:

Ziel 1: Entwicklung einer Verifikationsmethodik zur Beurteilung
der PIO-Tendenz bei Umschaltungen in der Flugdynamik.

Ziel 2: Kldrung der Frage, ob Umschaltungen von Regelgesetzen
— als Folge von Fehlern im Regelungssystem — die Ursache fiir das
Auftreten von PIOs sein kénnen.

Zum Erreichen der Ziele werden Pilotenversuche durchgefiihrt. Diese sol-
len eine erste Datenbasis zur Entwicklung eines empirischen Entwurfskrite-
riums bilden und gleichzeitig folgende Hypothesen stiitzen:

Hypothese 1: Fiir Untersuchungen zum Aufdecken von PIO-Tendenzen bei
Umschaltungen eignen sich Verfolgungsaufgaben mit polyharmonischen
Eingangssignalen (Grundlegende Annahme zum Erreichen von Ziel 1).

Hypothese 2: Die PIO-Anfilligkeit einer Flugdynamik erhéht sich, wenn
von einer anderen Flugdynamik — z.B. wegen eines Systemfehlers —
auf diese Dynamik umgeschaltet wird (Versuchsmethodik soll mit und
ohne Umschaltung anwendbar sein, wobei eine Umschaltung stets zu
einer anfinglichen Fehlanpassung des Piloten fiihrt).

Hypothese 3: Es konnen PIOs auftreten, die sich nur auf eine Umschaltung
als Ursache zuriickfithren lassen, aber nicht auf eine PIO-Anfélligkeit
der Flugdynamik allein (Notwendige Bedingung zum Erreichen von
Ziel 2).

Hypothese 4: Bei der PIO-Anfilligkeit von Umschaltungen spielt der Un-
terschied der Flugdynamiken hinsichtlich der erforderlichen Kompen-
sation (z. B. Verstdrkung, Vorhalt) durch den Piloten eine Rolle (Zum
Erreichen von Ziel 2 muss die erforderliche Anderung in der Anpas-
sung des Pilotenverhaltens so bedeutend sein, dass das urspriinglichen
Verhalten zu einer PIO-Tendenz fiihrt.).

Mit dem gegenwartigen Erfahrungsstand wére eine Flugversuchskampa-
gne zu gefahrlich, da die Effekte von Umschaltungen auf das Gesamtsys-
temverhalten, besonders bei zivilen Transportflugzeugen, bisher nur unge-
nau abschétzbar sind und bei grofien Unterschieden im Flugzeugverhalten
katastrophale Folgen haben kénnen. Aus Sicherheitsgriinden wird diese Un-
tersuchung mit einem einfachen Festsitz-Flugsimulator durchgefiihrt. Dabei
gilt die Annahme, dass die Beschleunigungseindriicke des Piloten gegeniiber
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den visuellen Eindriicken vernachlassigbar sind. Die gewonnenen Erkenntnis-
se lassen sich zur Gestaltung zukiinftiger Flugexperimente nutzen.

Die meisten Untersuchungen zu plétzlichen Umschaltungen in der Flug-
dynamik basierten auf generischen Modellen fiir die Flugdynamik. Um aus-
sagekraiftige Daten fiir Verhaltensanalysen vom Piloten oder fiir empirische
Entwurfskriterien zu erhalten, ist aber die Verwendung von realen oder zu-
mindest beispielhaften Flugzeugdaten fiir die jeweilige Flugphase erforder-
lich. Da solche Daten bisher nicht existieren, werden in dieser Arbeit ent-
sprechende Daten fiir ein Transportflugzeug erzeugt.

Um zeigen zu kénnen, dass Umschaltungen tatséchlich die Ursache (und
nicht nur Ausléser) fiir eine PIO-Gefihrdung sein kénnen, werden alle ver-
wendeten Flugdynamiken dieser Arbeit gesondert auf ihre Flugeigenschaften
und ihre PIO-Unempfindlichkeit iiberpriift. Diese Uberpriifung erfolgt zum
einen durch Pilotenbewertungen und zum anderen durch existierende Flug-
eigenschaftskriterien.

Die Messung des Adaptionsverhaltens vom Piloten ist kein Ziel dieser
Arbeit, wenngleich bei der Vorbereitung und Durchfithrung der Experimente
auf entsprechende Anforderungen (z.B. Messbarkeit der charakteristischen
Kennwerte des Gesamtsystems Pilot-Flugzeug, Reproduzierbarkeit der Ver-
suche) geachtet wird. Dies wird als notwendig erachtet, um die Ergebnisse der
vorliegenden Arbeit mit spateren Untersuchungen vergleichbar zu machen.

Zur Verringerung der Problemkomplexitdt gelten folgende Randbedin-
gungen fiir die Durchfiihrung der Untersuchung:

e Die Flugdynamik wird auf die Langsbewegung beschrankt.
o Es treten nur plétzliche Umschaltungen (kein Uberblenden) auf.

o Aufler der Umschaltung treten keine weiteren Nichtlinearitdten auf,
wie z. B. Geschwindigkeitsbegrenzungen oder Vertrimmungen.

e Zur Steuerung der Flugdynamik wird ein Sidestick verwendet.
e Alle Versuche werden mit einem Festsitzsimulator durchgefiihrt.

e Die Piloten kennen das Flugverhalten der Flugdynamik, auf die um-
geschaltet wird, vorher nicht.

e Die Piloten wissen, dass eine Umschaltung auftreten kann. Die Piloten
wissen aber nicht, ob und wann sie tatsachlich auftritt.

e Die Piloten erhalten bei einer Umschaltung weder optische noch akus-
tische Warnungen.

e Negative Einfliisse durch Lerneffekte oder Miidigkeit auf die Untersu-
chungsergebnisse sind zu minimieren.

1.6 Aufbau der Arbeit

Die Arbeit beginnt in Kapitel 2 mit einer Betrachtung des Gesamtsystems
Pilot-Flugzeug und einer ausfiihrlichen Betrachtung des Ph&nomens PIO.
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Neben unterschiedlichen Auspragungen des Regelkreises Pilot-Flugzeug, der
Messung des stationdren Pilotenverhaltens und der experimentellen PIO-
Untersuchung werden auch verschiedene empirische Kriterien zur Uberprii-
fung von PIO-Tendenzen angesprochen. Da Nichtlinearitdten in Form von
Raten- und Positionsbegrenzern vernachléssigt werden, wird auf solche PIO-
Phénomene nur am Rand eingegangen. Das Kapitel schlieit mit einer Be-
schreibung verschiedener Bewertungsskalen zur Bewertung von Flugeigen-
schaften, PIOs und Umschaltungen.

Der Erzeugung der Flugdynamikdatenbank fiir die vorliegende Untersu-
chung widmet sich Kapitel 3. Hierzu erfolgt zunichst eine Beschreibung
des Referenzflugzeugs und der Referenzzusténde, in denen Flugdynamiken
mit Frequenzbereichsmethoden identifiziert wurden. Einzelne Kenngrofien
der Flugdynamiken (Schwerpunktlage, Nickddmpfung, Totzeit, Steueremp-
findlichkeit) wurden in der Datenbank variiert, um eine gréflere Anzahl un-
terschiedlicher Dynamiken mit verschiedenen Flugeigenschaften zu erhalten.

Die Versuchsumgebung, mit der die Experimente durchgefiihrt wurden,
wird in Kapitel 4 beschrieben. Dazu gehoren die Simulationsumgebung, ein
kiinstlicher Horizont und ein aktiver Sidestick, dessen statisches und dyna-
misches Verhalten angegeben werden.

Die Versuchsgestaltung ist Inhalt von Kapitel 5. Dort werden die Flug-
aufgabe vorgestellt und die Anzeigedynamik beschrieben. Die Testmethodik
zur PIO-Untersuchung bei Umschaltungen in der Flugdynamik wird erlau-
tert. Der verwendete Fragebogen wird erklart.

In Kapitel 6 werden die Flugeigenschaften und PIO-Tendenzen aller
Flugdynamiken der erzeugten Datenbank mit ausgewéhlten Kriterien auf
Fliegbarkeitsprobleme untersucht. Ebenso werden die Pilotenversuche ohne
Umschaltung ausfiithrlich analysiert und den Kriteriumsprognosen gegeniiber-
gestellt.

Eine ausfiihrliche Auswertung aller Umschaltversuche hinsichtlich maxi-
maler Ablagen und PIO-Tendenzen erfolgt in Kapitel 7. Die Ergebnisse
werden mit den Féllen ohne Umschaltung verglichen. Dabei werden auch
die Unterschiede in den Parametern der Flugeigenschaftskriterien verglichen.
Das Kapitel schliefit mit einer Empfehlung, wie sich PIO-Tendenzen bei Um-
schaltungen experimentell iberpriifen lassen.

Die Arbeit schlieft in Kapitel 8 mit einer Zusammenfassung und kriti-
schen Bewertung der Ergebnisse dieser Arbeit. Empfehlungen zu weiterfiih-
renden Untersuchungen werden gegeben.
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Kapitel 2

Grundlagen

Das Kapitel beginnt mit der Beschreibung des Phdnomens PIO sowie deren
Einflussgrofien, Auslésern und Ursachen. Dazu gehort auch die Kategori-
sierung der aufgetretenen PIO-Vorfille. Daran schlieit sich eine allgemeine
Beschreibung des Gesamtsystems Pilot-Flugzeug und der unterschiedlichen
Ausprigungen des Pilotenverhaltens bei der manuellen Flugsteuerung an.
Anschlieflend erfolgt die mathematische Beschreibung des Pilotenverhaltens
und der charakteristischen Kenngréflen des Gesamtsystems Pilot-Flugzeug.
Beides sind notwendige Voraussetzungen zum Verstdndnis der Art und Wei-
se der Versuchsgestaltung. Das Kapitel endet mit ausgewédhlten Methoden
(theoretisch und experimentell) zur Uberpriifung der PIO-Anfilligkeit im
Vorentwurf und Flugversuch. Dies schliefit die in den Experimenten verwen-
deten Bewertungsskalen ein.

2.1 Piloteninduzierte Schwingungen

2.1.1 Das Phianomen

Der Begriff , Piloteninduzierte Schwingung“ (PIO) bezeichnet ein Stabilitats-
problem des Gesamtsystems Pilot-Flugzeug, welches seinen Ursprung in der
Wechselwirkung von Pilot und Flugzeug hat. Bei dessen Auftreten hat der
Pilot oft das Gefiihl die Kontrolle tiber das Flugzeug verloren zu haben,
obwohl das Flugzeug seinen Eingaben tatséchlich weiterhin folgt, allerdings
stark verzogert. Im schlimmsten Fall kénnen starke strukturelle Schiden,
Verletzungen oder sogar Abstiirze die Folge sein. Erkennt jedoch der Pilot
das Auftreten einer PIO rechtzeitig, so kann er durch geeignete Reaktionen
die Kontrolle iiber das Flugzeug wiedererlangen. Dies setzt allerdings voraus,
dass der Pilot die Anzeichen einer PIO kennt und sie auch unter Stresssitua-
tionen richtig interpretiert.
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Der typische Ablauf einer sicher beendeten PIO sieht folgendermafien aus:

1. Anfénglich hat der Pilot sein Regelverhalten an eine bestimmte Flug-
aufgabe (engl.: flight task) angepasst. Das Flugzeug weist bis dahin
gute Flugeigenschaften auf.

2. Eine Situation tritt ein, die eine Anderung im Pilotenverhalten, im
Flugzeugverhalten oder in beiden auslost.

3. Eine Schwingung baut sich fiir mehrere Zyklen auf.

4. Der Pilot nimmt sich durch Festhalten oder Loslassen des Steuerkniip-
pels selbst aus dem Regelkreis oder beendet die Schwingung durch
geschickte Eingaben zum rechten Zeitpunkt.

Zur Untersuchung dieses Phénomens ist eine eindeutige Definition er-
forderlich, die beschreibt, wann es sich bei einer Schwingung des Flugzeugs
unter der Beteiligung des Piloten um eine PIO handelt und wann nicht. Trotz
der Vielzahl an bisherigen Untersuchungen zu diesem Thema existiert bisher
leider keine treffende und umfassende, aber trotzdem priagnante Definition
hierfir [51].

Die in der Einleitung formulierte Definition von Mitchell und Hoh [51]
basiert auf der Definition aus der militdrischen Flugeigenschaftsspezifikation
MIL-STD-1797A [65], die in vielen Arbeiten herangezogen wird:

Definition 2: Es sollen keine Tendenzen zu PI1Os auftreten. Dabei
handelt es sich um anhaltende oder unkontrollierbare Schwingun-
gen, die aus den Anstrengungen des Piloten resultieren, das Flug-
zeug manuell zu steuern.

(“There shall be no tendency for pilot-in-the-loop oscillations, that
is, sustained or uncontrollable oscillations resulting from efforts of
the pilot to control the aircraft.“, [65] S. 151)

In [9] wird eine etwas andere Definition gegeben:

Definition 3: Flugzeug-Pilot-Kopplungsereignisse® sind unbeab-
sichtigte, unerwiinschte Fluglage- oder Flugbahnbewegungen, die
ihren Ursprung in abnormalen Interaktionen zwischen dem Flug-
zeug und dem Piloten haben.

(“’Adrcraft-pilot coupling (APC) events’ are inadvertent, unwanted
aircraft attitude or flight path motions that originate in anomalous
interactions between the aircraft and the pilot.“, [9] S. 14)

a Der Begriff APC sollte urspriinglich als Oberbegriff fir alle uner-
wiinschten Kopplungsphédnomene zwischen Piloten und Flugzeug dienen.
Damit sollte der Begriff PIO (eine Untermenge von APC) beseitigt wer-
den, der als ungerechtfertigte Schuldzuweisung an den Piloten verstanden
wurde. Da dies aber in der Folge viel Verwirrung stiftete, wurde empfohlen
wieder die Bezeichnung PIO statt APC zu verwenden [51].
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Alle drei aufgefiihrten Definitionen sind so formuliert, dass sie PIOs als
eine Teilmenge beinhalten. Nach Ansicht des Autors sind sie aber zu weit
gefasst, da sie auch andere Phdnomene einschlieflen, die nicht als PIO im
eigentlichen Sinne gelten sollten. Zur Begriindung dieser Ansicht werden die
charakteristischen Eigenschaften einer PIO nachfolgend beschrieben.

PIOs kénnen in allen Drehachsen (Nicken, Rollen, Gieren) und in je-
dem Punkt der Flugenveloppe auftreten. Damit eine PIO entsteht, miissen
wihrend einer Prézisionsflugaufgabe (engl.: high gain task) drei Elemente
sehr eng zusammenwirken: eine nicht-optimale Flugdynamik, ein aggressives
Pilotenverhalten und ein Ausléser. Daher kann es passieren, dass eine PIO-
Tendenz lange unentdeckt bleibt, wenn das Ausléseereignis nicht eintritt oder
aber das Steuerverhalten des Piloten nicht aggressiv genug ist (d.h. die an-
gestrebte Genauigkeit zu niedrig ist). Andererseits klingt eine PIO aber auch
wieder ab, wenn der Pilot sich selbst aus dem Regelkreis nimmt.

Tritt eine PIO auf (sie ist immer iiberraschend fiir den Piloten), schwingt
mindestens eine der Zustandsgréfen der Flugdynamik (oft der Léngslage-
winkel, aber auch Flugbahnwinkel, Beschleunigung, Héngewinkel oder abge-
leitete Groflen) in Gegenphase zu den Eingaben vom Piloten (¢ = 180°),
weshalb der Pilot denkt, er habe die Kontrolle iiber das Flugzeug verloren.
Die Schwingungen kénnen unterschiedlich sein: konvergent, divergent, an-
haltend, mit konstanter Frequenz, mit wechselnder Frequenz etc.. Da PIOs
die Sicherheit des Flugzeugs gefdhrden, sind sie extrem unerwiinscht und
sollten bei einem Serienflugzeug niemals auftreten. Ein mit PIO-Tendenzen
behaftetes Flugzeugverhalten kann demnach keine guten Flugeigenschaften
besitzen.

Von den obigen Definitionen werden auch folgende Schwingungen er-
fasst: Lernerfahrungen, Pitch Bobbling und Roll Ratcheting. Lernerfahrun-
gen macht jeder Pilot, der das erste Mal mit einem neuen Flugzeugmuster
fliegt. Da er sein Verhalten noch auf das Flugzeugverhalten abzustimmen
hat, kann es zu unerwiinschten Schwingungen kommen, die aber mit fort-
schreitendem Training nicht mehr auftreten. PIOs treten dagegen auch bei
trainierten Piloten auf.

Bei Pitch Bobbling (Hiupfbewegung im Léngslagewinkel) handelt es sich
nicht um eine PIO im eigentlichen Sinne, auch wenn viele Piloten es als milde
Form bezeichnen [32]. Zwar tritt hier auch eine Schwingung niedriger Am-
plitude und schwacher Dampfung auf, sie stellt aber keine Gefahr fir die
Flugzeugsteuerung dar. Gibson [32] bezeichnet sie als Tendenz zu unerwar-
teten, geringen und abrupten Langslageabweichungen ( “Bobble is a tendency
for unexpected small and abrupt pitch attitude excursions., S. 143). Er fiihrt
sie auf ein iiberméBiges UberschieBen der Nickgeschwindigkeit und ein starkes
Nachlassen des Léangslagewinkels nach Hohenruderkommandos zuriick, was
bereits ohne Schlieflen des Riickfiihrzweigs im Regelkreises Pilot-Flugzeug ein
Problem darstellt.

Beim Roll Ratcheting (Schwingungen im Rollkanal) handelt es sich um
hochfrequente Schwingungen (2-3 Hz) mit in der Regel niedrigen Amplitu-
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den. Sie werden deshalb iiblicherweise eher als ldstig, denn als gefahrlich emp-
funden. Verursacht werden sie durch starke Beschleunigungen des Flugzeugs
um die Rollachse, die fiir ungewollte Eingaben am Bedienelement sorgen [32].
Im Unterschied zum landldufigen Verstandnis einer PIO, treten diese Phano-
mene in der Regel aber oberhalb des Frequenzbereichs auf, in dem der Pilot
bewusste Eingaben téatigt (bis etwa 1 Hz). Gefahrliche PIOs hingegen treten
in der Regel im Frequenzbereich zwischen 2 und 5 rad/s auf [51] und machen
sich meist durch eine spiirbare Amplitude in der schwingenden Zustandsgrofie
bemerkbar.

Auch Pilot-Struktur-Kopplungen (engl.: aeroelastic-pilot coupling oder
pilot augmented oscillation) treten wie das Roll Ratcheting im hohen Fre-
quenzbereich (hoher als 1 Hz) auf. Sie werden durch die Eigenmodi der Struk-
tur verursacht. Deren Vibrationen werden unterbewusst durch den Arm auf
das Bedienelement iibertragen und erzeugen so storende Lageabweichungen.

Auf Grund der unterschiedlichen Ursachen sollten daher Pitch Bobb-
ling, Roll Ratcheting und Pilot-Struktur-Kopplungen als eigenstdndige Flug-
eigenschaftsprobleme betrachtet werden, die ebenfalls zu den unerwiinschten
Kopplungsphénomenen im Regelkreis Pilot-Flugzeug zahlen.

Wegen der angesprochenen Méangel in den Definitionen wird hier eine
neue Definition fiir PIOs vorgeschlagen®:

Definition 4: PIOs sind unbeabsichtigte, unerwiinschte Schwin-
gungen des Systems Pilot-Flugzeug (mit spiirbaren Amplituden),
die ihren Ursprung in der Interaktion zwischen dem bewussten
Steuerverhalten des Piloten und einem schlecht darauf abgestimm-
ten Flugzeugverhalten haben.

Bei dieser Definition wird die Form der Schwingung (aufklingend, abklin-
gend, konstante Amplitude) nicht vorgegeben, da jede Art von Schwingungs-
tendenz unerwiinscht ist. Die Definition macht aulerdem deutlich, dass nicht
der Pilot die Schuld fir das Auftreten von PIO-Tendenzen tragt, sondern ein
unzureichendes Flugzeugverhalten.

2.1.2 Mogliche Ursachen

Heutzutage hat sich die Sichtweise durchgesetzt, dass die Ursache von PI-
Os in der Regel auf Méangel des Flugzeugentwurfs bzw. des Entwurfs des
Flugregelungssystems zuriickzufithren ist und nicht auf den Piloten. Ein kor-
rekter Entwurf sollte entsprechend den anzuwendenden Vorschriften (CS-25,
FAR-25, MIL-STD-1797A, AP-25, etc.) so gestaltet sein, dass auch unter
Stresssituationen niemals PIOs auftreten kénnen. Dies verlangt vom Flug-
zeug eine hohe Toleranz gegeniiber moglichen Variationen im dynamischen

4 Korrekterweise miissten dann die existierenden Anforderungen beziiglich PIO-
Freiheit auf alle unerwiinschten Stabilitdtsprobleme des Gesamtsystems Pilot-
Flugzeug erweitert werden.
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Pilotenverhalten. Tritt dennoch eine PIO-Tendenz auf, so weist das entspre-
chende Flugzeugverhalten offensichtlich bestimmte Méngel auf.

In dlteren Flugzeugmustern, bei denen noch keine vollelektronischen Flug-
steuerungssysteme verwendet wurden, sind die Ursachen fir PIOs mittlerwei-
le gut verstanden (s. [1]) und lassen sich meist leicht durch den Einsatz analy-
tischer Methoden im Entwurf erkennen und entsprechend beheben. Eine hau-
fige PIO-Ursache bestand im Vorhandensein von Fliehgewichten im Steuer-
kniippel (engl.: bobweight) und von schwach geddmpften Eigenbewegungsfor-
men des starren Flugzeugs (Taumelschwingung, Anstellwinkelschwingung).
Daneben stellten Nichtlinearitdten im Flugsteuerungs- oder Steuerkraftsys-
tem (z.B. Reibung, Vorspannung, Spiel, Hysteresen) ein Problem dar. Sie
traten oft als Nebenprodukt der vielen Stangen, Seilziige und Mechaniken
auf.

Bei den heutigen, stark geregelten Flugzeugen haben PIOs haufig andere
Ursachen ([9],[30]). Eines der Hauptprobleme ist ein tiberméBiger Phasenver-
zug (engl.: phase delay) der effektiven Flugdynamik im Frequenzbereich ober-
halb der Durchtrittsfrequenz des offenen Regelkreises Pilot-Flugzeug (engl.:
crossover frequency). Dieser kann unter anderem durch echte Totzeiten (Ab-
tastraten und Zykluszeiten in digitalen Regelungssystemen, auch in Piloten-
anzeigen), durch digitale Filter zur Unterdriickung von Auswirkungen des
elastischen Flugzeugverhaltens oder durch Aktuatordynamiken hervorgeru-
fen werden. Die Folge davon ist eine starke Empfindlichkeit der Systemstabi-
litdt gegentiber Variationen im dynamischen Pilotenverhalten. Ebenso wirken
sich extrem niedrige oder extrem hohe Bandbreiten der Flugdynamik auf die
PIO-Anfélligkeit aus, da der Pilot gezwungen wird, Defizite bei der Erfiil-
lung der Flugaufgabe durch entsprechende Kompensation seinerseits auszu-
gleichen.

Eine weitere Ursache fiir PIO-Probleme sind inaddquate Schnittstelle-
neigenschaften zwischen dem Piloten und dem Flugzeug (engl.: mismatched
pilot-aircraft interface characteristics). Zum Einen gehoren dazu die Ver-
starkungsfaktoren im Steueriibertragungsverhalten des geregelten Flugzeugs.
Sie lassen sich als Steuerempfindlichkeiten (engl.: control semsitivity) inter-
pretieren, da sie bestimmen, wie stark sich Anderungen in den Bedienele-
mentausschlagen auf die Flugzeugantwort auswirken. Problematisch sind sie
dann, wenn sie zu stark nach oben oder unten von einem Idealwert abweichen
oder starke Nichtlinearitdten (Verwendung unterschiedlicher Verstarkungen
abhingig vom Ausschlag) aufweisen. Eine weitere Schnittstelle ist das Be-
dienelement (Steuerkniippel, Steuerrad, Sidestick) selbst, welches bei unpas-
senden Kraft-Weg-Zuordnungen ebenfalls fiir PIO-Tendenzen sorgen kann.

In den letzten Jahren ereigneten sich viele PIO-Vorfille mit positions-
oder ratenbegrenzten Aktuatoren (z.B. YF-22, Gripen). Dabei entspricht
die Wirkung einer aktiven Begrenzung in etwa der Wirkung einer dquivalen-
ten Totzeit (s. [16]). Die Gefahr liegt hier vor allem in der Plotzlichkeit, mit
der sich das Flugzeugverhalten beim Auftreten einer Begrenzung éndert. In
diesem Zusammenhang wird auch von Flugeigenschaftsklippen (engl.: flying
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qualities cliff) gesprochen. Solche Klippen treten auch bei Transitionen in der
Flugdynamik auf (z. B. Betriebsartenumschaltungen, Anderungen der Flug-
zeugkonfiguration), die als mogliche Ursache von PIOs angesehen werden.

Neben den Elementen des geregelten starren Flugzeugs kénnen auch ae-
roelastische Effekte die Ursachen fiir PIOs sein [72]. Dies ist z. B. dann der
Fall, wenn Strukturdeformationen, wie Rumpfbiegung, zuséitzliche Beschleu-
nigungen oder Lagewinkeldnderungen am Pilotensitz bewirken, die der Pilot
bewusst versucht zu beseitigen.

2.1.3 Ausloser

Im Zusammenhang mit PIOs wird immer wieder von Ausldseereignissen oder
kurz Auslosern gesprochen. Darunter wird ein Ereignis verstanden, wodurch
sich ein Element im Pilot-Flugzeug-System &ndert und daraus ein schwach
geddmpftes oder instabiles Gesamtsystemverhalten resultiert. Der Ausloser
selbst ist aber nicht die Ursache fiir eine PIO. Ein Ausléser kann von der
Umgebung (Atmosphére), vom Flugzeug oder vom Piloten ausgehen.

Unerwartete atmosphérische Stérungen (z.B. plotzliche Béen, Wirbel-
schleppen, Windscherung, Turbulenz) kénnen PIOs auslésen, da sie eine au-
genblickliche Modifikation des Pilotenverhaltens erfordern. Ebenso kénnen
auch andere Situationen (z.B. bei unmittelbarer Kollisionsgefahr, Flug in
Bodennéhe), bei denen hohe Amplituden der Steuerausschlége erforderlich
sind, durch das nichtlineare Antwortverhalten des Flugzeugs PI1Os hervorru-
fen. Auflerdem kann eine starke Vereisung das Flugzeugverhalten im Roll-
und Nickkanal verdandern und so PIOs provozieren [66].

Vom Flugzeug kénnen PIOs bei Konfigurationsdnderungen, bei Umschal-
tungen im Regelungssystem und bei Systemfehlern (Sensoren, Flugregelungs-
system, Anzeigen, etc.) ausgelost werden. In modernen Flugzeugen ist be-
sonders auf die hohe Automatisierung zu achten, da Umschaltungen vom
automatischen in den manuellen Flug PIOs auslésen konnen, z. B. beim Ab-
schalten des Autopiloten in einer vertrimmten Situation. Dies ist besonders
dann schwerwiegend, wenn die Automatisierung bedeutsame Anderungen in
der effektiven Flugdynamik versteckt.

Der Pilot kann ebenfalls PIOs auslésen, wenn er unter Stress gesetzt wird
oder wenn Uberginge im Pilotenverhalten (z.B. vom verfolgenden Verhal-
ten zum kompensierenden Verhalten, siehe hierzu Abschnitt 2.3) auftreten.
Auflerdem koénnen PIOs bei zu starker und zu komplexer Automatisierung
auftreten, wenn sich der Pilot kein geeignetes mentales Modell von der Flug-
dynamik bilden kann. In diesem Fall entwickeln die Piloten erst in Stresssi-
tuationen ein Modell, dass zu unangemessenen Steuereingaben fithren kann.

2.1.4 Kategorisierung

Zur Systematisierung der aufgetretenen PIO-Félle wurden unterschiedliche
Arten der Kategorisierung vorgeschlagen [9, 32]. Allgemein durchgesetzt hat
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sich im Laufe der Zeit der Vorschlag aus [9]. Dort schlugen die Autoren ur-
spriinglich drei verschiedene Kategorien auf Basis der anzuwendenden Analy-
semethoden vor. In [72] und [51] bringen die Autoren Griinde vor, warum den
bisherigen Kategorien eine weitere hinzugefiigt werden sollte. Diese Sichtweise
wird vom Autor geteilt, weshalb hier vier PIO-Kategorien erldutert werden.

Zur PIO-Kategorie I gehoren alle die Falle von PIOs, bei denen sich
die effektive Flugdynamik als linear und das Pilotenverhalten als quasi-linear
annehmen lassen. Dabei kdnnen amplitudenabhéngige Verstarkungsfaktoren
im Flugzeugverhalten (z.B. Steuerempfindlichkeit) und im Pilotenverhalten
(z. B. Aufmerksamkeitsverlagerungen) als Spezialfélle ebenfalls hinzugezahlt
werden. Wegen der einfachen Analysierbarkeit wurde diese Kategorie bisher
am h&ufigsten untersucht. Ebenso wurden hierfiir die meisten Vorhersagekri-
terien entwickelt.

PIOs lassen sich der PIO-Kategorie II zuordnen, wenn die Schwin-
gungsamplituden so hohe Werte annehmen, dass Raten- oder Positionsbe-
grenzer die Bewegung dominieren. Diese Kategorie ist eine Ubergangskate-
gorie zwischen PIO-Kategorie I und III. Sie wurde als separate Kategorie
geschaffen, da bei einem Grof3teil der schweren PIO-Vorfille Ratenbegren-
zungen auftraten. Hierzu existieren ebenfalls einige Untersuchungen und Vor-
hersagekriterien.

Zur PIO-Kategorie III gehoren die PIO-Vorfélle mit anderen betei-
ligten Nichtlinearitdten. Hierzu gehéren vor allem nichtlineare Uberginge im
Piloten- oder im Flugzeugverhalten (z. B. Umschaltungen des Regelgesetzes).
Sind die Unterschiede zu stark, kénnen sehr schwere PIOs die Folge sein.

Treten PIOs auf Grund von aeroelastischen Effekten auf, so gehéren die
entsprechenden Vorfille zur PIO-Kategorie I'V. Die Rechtfertigung fiir die
separate Kategorie resultiert aus dem priméren Einfluss des elastischen Flug-
zeugverhaltens auf die Stabilitat des Gesamtsystems Pilot-Flugzeug.

2.1.5 Vermeidungsstrategien

Damit im reguléren Betrieb eines Flugzeugs keine PIOs auftreten, miissen in
der Entwicklung alle verfiigbaren Mittel eingesetzt werden. Hierzu existieren
folgende Ansitze, die in absteigender Reihenfolge der favorisierten Schritte
aufgefithrt sind:

1. Entwurfsvorschriften,
. Empirische Vorhersagekriterien,

. Analysen zum Gesamtsystem Pilot-Flugzeug,

2
3
4. Simulatorversuche,
5. Flugversuche,

6

. Einsatz von Filtern oder adaptiven Reglern.
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Der Flugregelungsingenieur verfiigt im Idealfall iiber Entwurfsvorschrif-
ten, die ihm die Auslegung eines Flugzeugs mit einer hohen Widerstandsfa-
higkeit gegen PIO-Neigung (engl.: PIO-resistence) ermoglichen. Solche Vor-
schriften konnen in Form von Grenzverldufen im Frequenzbereich (Gibson-
Kriterium [30], Nelson-Kriterium [36], Nickgeschwindigkeitsempfindlichkeit
[77]) oder im Zeitbereich (C*-Kriterium, Space-Shuttle-Orbiter-Kriterium, s.
[57]) vorliegen®. Deren Einsatz sollte bei PIO-Untersuchungen zuerst erfol-
gen. Leider sind sie oft abhéngig von der Flugaufgabe und dem Flugzeugtyp
und deshalb unvollstdndig. Um dieses Problem zu umgehen, kommen in der
Flugzeugentwicklung und -erprobung die weiteren Mittel zum Einsatz.

Empirische Vorhersagekriterien wurden in der Regel auf Basis von Flug-
experimenten (Neal-Smith [60], LAHOS [5], HAVE-PIO [51], etc.) bestimmt
und ihre Grenzen unterliegen einer permanenten Anpassung durch Bertick-
sichtigung von Daten aktueller Flugzeuge oder Untersuchungen. Die meisten
Kriterien existieren fiir PIOs der Kategorie I. In den letzten Jahren wurden
aber auch einige Kriterien fiir PIOs der Kategorie II entwickelt (z. B. OLOP
[16]). Diese Kriterien sind, ebenso wie die Entwurfsvorschriften, stark vom
Flugverhalten von KampfHugzeugen geprégt, lassen sich mit ihrer grundsétz-
lichen Idee aber auf Transportflugzeuge tibertragen.

Da die Kriterien nur aus empirischen Untersuchungen gewonnen wurden,
miissen alle Entwiirfe mit dem Piloten zusammen getestet werden. Dies kann
im Simulator am Boden und im Flugzeug selbst in der Luft erfolgen. Viele
Untersuchungen ([9],[46]) weisen auf Einschriankungen von bodenbasierten
Versuchen hin, weshalb immer ein kombinierter Ansatz zu wéhlen ist. Si-
mulatorversuche ermoglichen die kostengiinstige und sichere Erprobung der
Regelgesetze und die Identifikation von potentiellen Gefahrensituationen, was
den zu priifenden Untersuchungsbereich eingrenzt. Diese identifizierten F&l-
le mussen im Flugversuch mit allen auftretenden Reizen (engl.: cues), unter
realistischen Bedingungen und mit dem tatsédchlichen Fluggerét tiberpriift
werden.

Da auch im Flugversuch nicht alle moglichen Ausloser und jedes erdenk-
liche Pilotenverhalten untersucht werden koénnen, kann es passieren, dass
gewisse PIO-Tendenzen nicht entdeckt werden. Aus diesem Grund existieren
einige Ansétze zur Erkennung von PIO-Anzeichen in Realzeit und zur Aus-
legung von adaptiven Vorfiltern (engl.: pre-filter) zur aktiven Unterdriickung
dieser Tendenzen (z. B. [18], [6]).

2.2 Gesamtsystem Pilot-Flugzeug

Das Gesamtsystem Pilot-Flugzeug lasst sich fiir Stabilitdtsuntersuchungen
als gewohnlicher Regelkreis darstellen. Die Regelstrecke entspricht dem ge-

5 In der Regel handelt es sich bei existierenden Vorschriften um Vorgaben hin-
sichtlich guter Flugeigenschaften. Wenige Kriterien decken aber auch gleichzeitig
die Widerstandsfahigkeit gegen PIO ab.
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regelten Flugzeug mit all seinen Sensoren, Rechnern, Filtern, Aktuatoren
und den Flugregelungsgesetzen. Der Pilot als Regler befindet sich im Vor-
wértszweig. Mit dem Bedienelement (z. B. Steuerkniippel oder Schubhebel)
als Stellglied kommandiert er die gewiinschten Aktionen des Flugzeugs. Uber
die Anzeigen, dem Aquivalent zu den Sensoren im gewohnlichen Regelkreis,
erhélt er hierzu alle erforderlichen Informationen.

In diesem Kapitel wird nur in der Tiefe auf das Gesamtsystem eingegan-
gen, wie es zum Verstdndnis der nachfolgenden Ausfiihrungen als notwendig
erscheint. Ausfiihrliche Beschreibungen zum Gesamtsystem geben McRuer
und Jex [47], McRuer und Krendel [48] sowie Efremov u. a. [19].

Ein allgemeines Blockschaltbild des Gesamtsystems ist in Abb. 2.1 dar-
gestellt. Es enthélt alle bereits erwdhnten Bestandteile und ist um einen
Block ,Mission“ erweitert. Dieser Block symbolisiert, dass jedes Flugzeug
(Transportflugzeug, Sportflugzeug, etc.) entsprechend seines vorgesehenen
Einsatzzwecks (engl.: aircraft role) eine bestimmte Mission zu erfiillen hat.
Jede Mission ldsst sich in verschiedene Flugphasen (engl.: flight phase) un-
terteilen (Reiseflug, Landeanflug, Durchstartmanéver, etc.), diese wiederum
in konkrete Flugaufgaben (engl.: flight task) mit beschriankter Dauer (Prézi-
sionsanflug, Seitenwindlandung, etc.). Die Flugaufgabe bestimmt immer die
konkrete Auspragung des Regelkreises. Sie wird durch das Kommandosignal
i(t) und das Storsignal z(¢) vorgegeben.

Kommandosignale kénnen Ablagen von abzufliegenden Flugbahnen,
Flugbahnbewegungen anderer Flugzeuge oder Landekurs- und Gleitpfad-Ab-
lagen sein. Im Flugversuch kénnen dies aber auch bestimmte kiinstliche Si-
gnale (z.B. Wechsel von Spriingen und Rampen, polyharmonische Signale)
sein, die den Piloten zu bestimmten Verhaltensweisen anregen sollen.

Storungen wirken von auflen iiber die umgebende Atmosphére auf das
Flugzeug und stéren die Flugzeugbewegung. Die Einwirkdauer, Stiarke und
RegelmaBigkeit der Storung kénnen dabei unterschiedlich sein. Es kénnen
z.B. Boen, Seitenwind oder Turbulenz mit entsprechender Intensitiat auf-
treten. Alle diese Storungen muss der Pilot zur Erfillung der Flugaufgabe
ausgleichen.

Abhéngig von den vorliegenden Signalen wird die Flugaufgabe als Kom-
mandofolgeaufgabe (i(t), z = const.; engl.: command tracking task) oder als
Storkompensationsaufgabe (z(t), ¢ = const.; engl.: disturbance rejection task)
bezeichnet. Beispielsweise wird der Pilot unmittelbar vor einem Wirbelschlep-
peneinflug entlang einer Flugbahn fliegen (Kommandofolge), bevor ihn der
Einflug zur Kompensation der Stérung zwingt (Stérkompensation).

Die Regelstrecke ist bei heutigen elektronischen Flugregelungssystemen
im Normalfall an die Flugaufgabe angepasst. So konnen statt der Ausschlé-
ge der aerodynamischen Steuerflichen bestimmte Gréflen vom Piloten kom-
mandiert werden (Vorgaberegelung). Daneben néhern sich die strukturdyna-
mischen Eigenkreisfrequenzen heutiger Transportflugzeuge, wegen Material-
und Gewichtsoptimierung sowie groflerer Dimensionen, immer mehr dem
flugmechanischen Frequenzbereich an, in dem der Pilot seine Steuereinga-
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Abbildung 2.1: Gesamtsystem Pilot-Flugzeug

24



2.2. GESAMTSYSTEM PILOT-FLUGZEUG

ben tatigt. Zur Entkopplung der strukturdynamischen Eigenkreisfrequenzen
werden im Flugregelungssystem Tiefpass- oder Kerbfilter (engl.: low-pass fil-
ter und notch filter) eingebaut, die die Anregung und die Messung bei be-
stimmten Frequenzen unterbinden sollen. Zusétzlich werden eine Vielzahl von
Sensoren, Aktuatoren und Begrenzern verwendet, um die Ausfallsicherheit zu
erhdhen und Uberlastungen des Flugzeugs zu vermeiden. Alle diese positiven
Effekte konnen aber auch dazu fithren, dass die Verzégerungen im Regelkreis
zu grof3 werden und zu Fliegbarkeitsproblemen fithren. Probleme kénnen sich
auBlerdem durch zu hohe Steuerempfindlichkeiten und Nichtlinearititen, wie
z. B. Reibung und Spiel, ergeben.

Zur Ubermittlung seiner Kommandos an das Regelungssystem verwendet
der Pilot verschiedene Bedienelemente: Steuerkniippel, Pedale, Schubhebel
etc. Zur Steuerung um Nick- und Rollachse stehen ihm in heutigen Verkehrs-
flugzeugen in der Regel Steuerrdder (engl.: yoke, wheel) oder Sidesticks zur
Verfiigung. Die Verwendung von Sidesticks bietet viele Vorteile: iibersichtli-
chere Gestaltung der Pilotenkanzel (verbesserte Instrumentensicht), geringe
Kniippelkréfte (weniger Ermiidung), verbesserte Ergonomie und Gewichts-
einsparung. Aktuelle Untersuchungen weisen allerdings darauthin, dass die
Genauigkeit des Sidesticks in der Rollachse dem Steuerrad unterlegen sei
[91]. Egal welches Bedienelement letztendlich zur Anwendung kommt, das
zugrundeliegende Steuerkraftsystem (engl.: feel system) ist in allen Féllen
ein komplexes System fiir sich. Zur Vermeidung von Fliegbarkeitsproblemen
sind dessen zahlreiche Parameter (Steifigkeit, Dampfung, Reibung, Spiel, Los-
brechkraft etc.) auf die Fahigkeiten des Piloten und gleichzeitig auf die Flug-
dynamik abzustimmen.

Bei zivilen Flugzeugen wird in der Regel der Steuerausschlag des Be-
dienelements c¢(t) (engl.: stick deflection) als KommandogroBe fir das Flug-
regelungssystem verwendet, bei Kampflugzeugen oft auch die Steuerkraft
Fx(t). In beiden Féllen bilden der Arm des Piloten und das Steuerkraft-
system eine Einheit, weshalb sie in vielen Arbeiten auch zusammengefasst
werden (engl.: limb-manipulator system). Dies liegt darin begriindet, dass
der Pilot um das Steuerkraftsystem mit seinem eigenen neuromuskuldren
System im Vorwirtszweig® und einer propriozeptiven” Riickfithrung einen
eigenen Regelkreis bildet. Fiir ausfiihrliche Diskussionen hierzu sei auf die
Arbeiten [34], [41], [83] und [91] verwiesen.

Informationen iiber seine Umwelt erhélt der Pilot in erster Linie iiber sei-
nen Augen und tiber das Gleichgewichtsorgan. Visuelle Informationen nimmt
er iiber Anzeigeinstrumente in der Kanzel oder iiber die Auflensicht war.
Kiinstliche Anzeigen ermdglichen eine tageszeit- und wetterunabhéngige In-
formationsdarstellung sowie die Aufbereitung der darzustellenden Daten, um
die Flugsteuerung fiir den Piloten zu vereinfachen. Je nach Flugaufgabe

6 Das neuromuskuldre System selbst bildet einen inneren Regelkreis mit der
Steuerkraft als Riickfiihrgrofie.

7 Propriorezeption bezeichnet die Wahrnehmung von Bewegungs- und Lagein-
formationen des eigenen Korpers (Muskeln, Sehnen, Haut).
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kann eine bestimmte Art der Darstellung besonders effektiv sein. In Abb.
2.2 sind daher zwei unterschiedliche Formen von Anzeigen dargestellt: eine
Kompensationsanzeige (engl.: compensatory display) und eine Verfolgungs-
anzeige (engl.: pursuit display). In der Kompensationsanzeige (Abb. 2.2 (a))
wird dem Piloten nur die Ablage e(t) angezeigt, die er durch seine Eingaben
zu minimieren hat. In der Verfolgungsanzeige (Abb. 2.2 (b)) verfolgt der Pilot
ein bewegliches Ziel (Kommandosignal i(¢)) mit einem Zeiger (Ausgangssi-
gnal y(t)), den er mit seinen Eingaben steuert. Die Vor- und Nachteile der
einzelnen Anzeigetypen beschreiben McRuer und Krendel in [48].

Bewegliche
Linie

Fehler 4
e(t)

Stationare
Referenzlinie

(a) Kompensationsanzeige

Verfolger — bewegliche

Linie

Ziel — bewegliche

Ausgang | ¥ / PY Linie
y(t) A
- - L 2
Kommando
i(t) Stationére
Referenzlinie

(b) Verfolgungsanzeige
Abbildung 2.2: Unterschiedliche Anzeigentypen

Uber das Gleichgewichtsorgan (auch Vestibularorgan) kann der Pilot
translatorische und rotatorische Beschleunigungen wahrnehmen. Sie be-
einflussen das Steuerverhalten ebenfalls und kénnen die Ursache fiir star-
ke Unterschiede zwischen den Messergebnissen von Boden- und Flugversu-
chen sein. Grund hierfiir sind fehlende oder unangemessen reproduzierte Be-
schleunigungseindriicke bei bodenbasierten Simulatoren [91]. AuBerdem kén-

26



2.3. VERHALTENSMUSTER DES PILOTEN

nen Beschleunigungen auch direkt auf Koérperteile wirken und so unbewusste
Steuereingaben erzeugen, was beispielsweise bei hohen Rollbeschleunigungen
Roll Ratcheting [41] auslosen kann.

Neben den angesprochenen Elementen des Regelkreises, den aufgabenbe-
zogenen Faktoren (engl.: task variables), gibt es weitere Faktoren, die eine
Flugaufgabe beeinflussen konnen. Dazu gehoren Umwelteinfliisse (engl.: envi-
ronmental variables), prozedurale Einfliisse (engl.: procedural variables) und
pilotenzentrierte Einfliisse (engl.: operator-centered variables). Aus Griinden
der Vergleichbarkeit ist bei Durchfiihrung einer Versuchskampagne mit meh-
reren Piloten darauf zu achten, all diese Einfliisse bei den Probanden gleich
zu halten [48].

2.3 Verhaltensmuster des Piloten

Abhéngig von den angezeigten Informationen und dem Training des Piloten
auf das aktuelle Flugzeugverhalten lassen sich bei der manuellen Flugsteue-
rung verschiedene Verhaltensmuster beim Piloten beobachten: Kompensa-
tions-, Verfolgungs- und vorwissendes Verhalten [48, 9]. Jedes dieser Ver-
haltensmuster lisst sich dabei als einfache Regelkreisstruktur darstellen (s.
Abschnitt 2.4).

Das Kompensationsverhalten (engl.: compensatory behaviour) stellt
das einfachste Steuerverhalten des Piloten dar. Dabei sieht der Pilot den
Unterschied e(t) zwischen dem gewiinschten Sollwert 4(¢) und dem aktuellen
Istwert y(t) eines Flugzustandsparameters (z. B. Langslagewinkel, Hingewin-
kel). Den auftretenden Fehler versucht er durch Korrektureingaben zu mini-
mieren. Da hierdurch der Regelkreis Pilot-Flugzeug stédndig geschlossen ist,
kann es zu Stabilitdtsproblemen im Gesamtsystem kommen. Daher und we-
gen der einfachen Beschreibbarkeit wurden Kompensationsaufgaben (engl.:
compensatory tracking task) am haufigsten untersucht. In der Realitit tritt
dieses Verhalten immer dann auf, wenn der Pilot die Flugdynamik nur un-
zureichend kennt oder, wenn das Eingangssignal fiir ihn unvorhersehbar ist,
wie z. B. bei Turbulenz.

In heutigen, elektronisch geregelten Flugzeugen tritt hiufig ein Verfol-
gungsverhalten (engl.: pursuit behaviour) auf. Dazu wird die Anzeige so
verandert, dass sowohl der Sollwert i(¢) als auch der Istwert y(¢) zu sehen
sind. Die Differenz e(t) kann der Pilot dann leicht selbst bilden. Im Vergleich
zum Kompensationsverhalten erzeugt der Pilot einen zusétzlichen Pfad im
Regelkreis, der einer Vorsteuerung entspricht.® Dadurch verwendet der Pi-
lot gleichzeitig zwei getrennte Signalpfade zur Flugzeugsteuerung, die beide

8 Ein Beispiel hierfiir ist die Kurskontrolle. In heutigen Flugzeugen lasst sich der
Sollkurs am Bedienfeld einstellen und wird dem Piloten in der priméren Fluganzeige
(engl.: primary flight display) dargestellt (Kommandosignal i(t)). Aus der gleichen
Anzeige entnimmt der Pilot den aktuellen Wert (Ausgangssignal y(t)) und leitet
seine erforderlichen Aktionen aus der Differenz der beiden Werte (Fehlersignal e(t))
ab. Dabei nutzt er die Informationen aus dem dargestellten Kommandosignal direkt,
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das Gesamtsystemverhalten beeinflussen. Durch die zusétzliche Information
lasst sich beispielsweise die Durchtrittsfrequenz zu héheren Frequenzen ver-
schieben. Der Name leitet sich aus dem Bestreben ab, das Kommandosignal
verfolgen zu wollen.

Den hochsten Fahigkeitsgrad hat ein Pilot erzielt, wenn er mit einem vor-
wissenden Verhalten (engl.: precognitive behaviour) fliegt. Dies entspricht
einem reinen Steuerverhalten. Der Pilot kennt das Flugzeug mittlerweile so
gut, dass er Eingaben tétigt, die bereits den gewiinschten Sollwert einstellen.
Nur noch ab und zu sind kleinere Nachkorrekturen mit Kompensationsver-
halten erforderlich.

All diese Verhaltensweise betteten McRuer und seine Kollegen in das
Rahmenwerk der schrittweisen Wahrnehmungsorganisation (engl.: successive
organization of perception) ein [48]. Die drei Verhaltensweisen werden darin
als verschiedene Lernstufen interpretiert, die der Pilot mit einer Flugdynamik
durchlduft. Ein Riickfall von einer hoheren Lernstufe auf eine niedrigere kann
zu Fliegbarkeitsproblemen fiihren.

Ein Sonderfall des vorwissenden Verhaltens ist das synchrone Verhal-
ten (engl.: synchronous behavior). Es lie sich gelegentlich im Verhalten von
Piloten wéahrend einer voll ausgeprigten PIO beobachten, wenn deren Einga-
ben gleichphasig mit den Flugzeugschwingungen waren [9]. Unter Annahme
eines solchen Verhaltens lieflen sich auch wichtige Erkenntnisse zum Ver-
standnis von PIOs sammeln [9, 32].

2.4 Mathematische Beschreibung des Sys-
tems Pilot-Flugzeug

Fir das Kompensations- und das Verfolgungsverhalten werden die grundle-
genden mathematischen Zusammenhédnge im Regelkreis Pilot-Flugzeug ent-
wickelt. Die theoretische Herleitung erfolgt nur an Hand des Verfolgungs-
verhaltens. Entsprechende Zusammenhénge fiir das Kompensationsverhalten
lassen sich spéater daraus ableiten, da es einem Spezialfall des Verfolgungsver-
haltens entspricht. Die Kenntnis dieser elementaren Zusammenhénge erlaubt
die experimentelle Ermittlung des Pilotenverhaltens und triagt zum Verstédnd-
nis fir Art und Weise der Versuchsgestaltung bei.

um einen neuen Sollwert zu erfliegen.
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2.4.1 Herleitung der mathematischen Beschreibung

In Abb. 2.3 ist der allgemeine Regelkreis Pilot-Flugzeug als quasi-lineares®
Ersatzsystem dargestellt. Drei Beschreibungsfunktionen beschreiben das li-
neare Antwortverhalten des Piloten. Das Ubertragungsverhalten des Pilo-
ten im Vorsteuerzweig, die Reaktion auf das Kommandosignals 4(s), wird
durch den Block F'p;(s) symbolisiert. Der Block F'p.(s) stellt dagegen das
Ubertragungsverhalten im Kompensationszweig dar, die Reaktion auf das
Fehlersignal é(s). Das neuromuskulidre System Fnm(s) wurde als separater
Block herausgezogen, weil beide Signale vom Vorsteuer- und vom Kompensa-
tionszweig iiber den selben Steuerkanal tibertragen werden. Dessen Ausgang
entspricht in dieser Arbeit dem Ausschlag des Bedienelementes und somit der
Vorgabegrofe'® é(s) fiir die Flugdynamik Fprz(s). Auf das Gesamtsystem
wirken drei Eingéinge: Kommandosignal 7(s), Storsignal 2(s) und das inter-
ne motorische Rauschen des Piloten 7 .(s). Das Rauschsignal des Piloten
umfasst alle nichtlinearen Anteile in der Pilotenantwort, zusammengefasst
am Eingang des neuromuskuldren Systems, die durch echte Nichtlinearitdten
oder zeitliche Schwankungen im Pilotenverhalten verursacht werden. Es wird
als Rauschen interpretiert, das der Pilot durch die nicht ideale Umsetzung
des intern ermittelten Sollsteuerkommandos verursacht.

Die Gleichungen fiir den Regelkreis werden im Bildbereich aufgestellt.
Dabei sind alle laplace-transformierten Signale mit einem Dach gekennzeich-
net.

Zunichst erfolgt die Berechnung des Ubertragungsverhaltens aller Ein-
gange auf das Fehlersignal é(s). Der Fehler spiegelt die Leistung des Piloten
bei der Erfilllung der Flugaufgabe wieder. Je geringer der Fehler ist, desto
besser ist die Flugaufgabe erfiillt.

é(s) =i(s) — 9(s) (2.1)
=i(s) — 2(s) — Frra(s) é(s)
= 'Z(s) —2(s) — ...
o = Frrz(s) Fxm(s) (Fre(s) é(s) + Fri(s)i(s) + ne(s))

9 Das Pilotenverhalten ist von Natur aus nichtlinear. Bei der Untersuchung ein-
zelner Flugaufgaben [48], die zeitlich und inhaltlich abgegrenzt sind, zeigt sich je-
doch ein hoher linearer Anteil in der Pilotenantwort. Dieser Teil unterliegt nur ge-
ringen zeitlichen Schwankungen (stationér) fiir die Dauer der Untersuchung. Die
Modellierung/Messung des Pilotenverhaltens kann daher durch eine lineare Be-
schreibungsfunktion F'p(s), dem Aquivalent zur Ubertragungsfunktion bei linearen
Systemen, und einer nichtlinearen Restgrofie (engl.: remnant) n(t) erfolgen — quasi-
linear. Diese Vereinfachung erwies sich fiir viele Untersuchungen bisher als legitim
und half das Versténdnis tiber das Pilotenverhalten wesentlich zu verbessern.

10 An dieser Stelle ist mit Vorgabegrofie nur das Eingangssignal fiir das Flugrege-
lungssystem gemeint. Dieses Signal kann im Flugregelungssystem in die entspre-
chende Regelgrofle umgerechnet werden.
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Abbildung 2.3: Allgemeiner Regelkreis Pilot-Flugzeug

30



2.4. MATH. BESCHR. DES SYSTEMS PILOT-FLZ

Aufgelost nach é(s) ergibt sich

o(s) = 1- FFLZ(S)A.Z‘ZSN)M(S) Fpi(s) i(s) — Ais) 5(s) — .
B Frrz(s) Fxm(s) Ao (s
TTAR <(s) (2.2)
mit A(S) =1+ FFLz(S) FNM(S) Fp,e(s) =1+ Fo(s) (23)

Aus Gl. 2.2 ist erkennbar, dass sich die drei Eingangssignale unterschied-
lich auf den Fehler auswirken. Eine Besonderheit des Regelkreises ist dabei,
dass je nach Flugaufgabe das Storsignal oder das Kommandosignal nicht vor-
handen sein miissen, das motorische Rauschen hingegen, als Nebenprodukt
von Piloteneingaben, immer vorhanden ist. Damit der Fehler klein wird, die
Giite der Aufgabenerfiillung also hoch, sollten daher alle Terme idealerweise
verschwinden. Dazu muss der Pilot sein Ubertragungsverhalten so anpassen,
dass er einem Kommandosignal moglichst fehlerfrei folgt, und Stérsignale
moglichst exakt kompensiert. Zum anderen muss die Flugdynamik so gestal-
tet sein, dass sie den Piloten dabei unterstiitzt und gleichzeitig das motorische
Rauschen moéglichst gut filtert.

Kennt der Pilot die Flugdynamik sehr gut, kann der Pilot einen Verfol-
gungszweig etablieren, der iiber einem begrenzten Frequenzbereich genau der
Inversen der Flugdynamik entspricht *!. Genau diese Fahigkeit lief sich auch
in Versuchen demonstrieren [84]. Bei hoheren Frequenzen verschlechterte sich
die Ubereinstimmung zunehmend. Dies zeigt, dass der Pilot niederfrequenten
Kommandos mit einem Verfolgungsverhalten sehr gut folgen kann. Uberstei-
gen die Frequenzanteile des Kommandosignals diesen Bereich aber, so kann
der Fehler bei schlecht angepasstem Ubertragungsverhalten sogar verstirkt
werden.

Wird der Vorsteuerzweig vom Piloten nicht etabliert (Fpi(s) = 0), so
liegt ein reines Kompensationsverhalten vor. Damit sich hier das Komman-
dosignal nicht zu stark auf den Fehler auswirkt, muss der Betrag der Funktion
1/A(s) im gesamten Frequenzbereich gegen 0 streben, in dem Frequenzanteile
vom Kommandosignal auftreten konnen, d.h. |F'pc(s)| muss grof} sein. Da die-
se Funktion eine Maf fiir die Empfindlichkeit des Fehlers auf Frequenzanteile
des Eingangssignals ist, heifit diese Funktion in der Regelungstechnik allge-
mein Sensitivitatsfunktion (engl.: sensitivity function). Den gleichen Zusam-
menhang zeigt tibrigens auch das Storsignal 2(s) bei beiden Verhaltensweisen.
Damit sich die Stérungen nicht zu stark auf den Fehler auswirken, muss auch
hier der Betrag der Sensitivitdtsfunktion im Frequenzbereich der Stérungen
gegen 0 streben. Bei einer Kompensationsaufgabe besteht also hinsichtlich
der Minimierung des Fehlers kein Unterschied zwischen einer Kommandofol-
geaufgabe oder eine Stérkompensationsaufgabe.

Damit sich das motorische Rauschen nicht zu stark auf das Fehlersignal
auswirkt, muss neben der Forderung nach geringen nichtlinearen Anteilen in

11 Fnum(s) F'pi(s) = 1/FrLz(s).
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der Pilotenantwort, auch das Ubertragungsverhalten von 7 .(s) auf é(s) klein
sein. Hier ist vor allem der Frequenzbereich wichtig, in dem der Pilot keine
bewussten Eingaben mehr tétigen kann, da dort die Eigenkreisfrequenz des
neuromuskuldren Systems liegt (w > 10 rad/s).

Als néchstes wird das Steuersignal é(s) des Piloten betrachtet. Es gibt
den Aufwand an, mit dem der Pilot die Flugaufgabe erfiillt. Hohe Ausschlige
bedeuten hohere Kniippelkrafte und ermiiden den Piloten dementsprechend
schneller. Es gilt

Aufgelost nach é(s) ergibt sich
é(5) = TETII T E s) 4 T () -

B FNM(S) Fp,e(s) (s
.. —A(s) (s). (2.4)

Der zweite Term léasst sich bei gegebenem dynamischen Verhalten des Be-
dienelements nicht beliebig reduzieren?. Nachteilige Effekte durch das inter-
ne motorische Rauschen miissen daher durch den Einsatz geeigneter Tiefpass-
Filter im Regelungssystem abgemildert werden. Da der Frequenzbereichs des
Rauschens in der Regel oberhalb des Bereichs der bewussten Eingaben liegt,
l&sst sich der Filterentwurf meist unabhéngig von den anderen Termen von
GIl. 2.4 durch Vorgabe der Filtereckfrequenz (Einfluss auf die Folgsamkeit der
Flugdynamik) durchfiithren.

Die anderen beiden Terme werden durch das bewusste Pilotenverhalten
Fpe(s) und Fp;(s) beeinflusst. Sind die Amplituden von é(s) zu hoch, kann
dies zu nichtlinearen Effekten (z.B. durch Erreichen von Begrenzungen im
Flugsteuerungssystem) im Steuerverhalten fithren, die in PIO-Tendenzen re-
sultieren konnen. Spitzen im Frequenzspektrum von é(s) sind daher durch
geeignete nichtlineare Vorfilter oder angepasste Bedienanzeigen (z.B. Pra-
diktionsanzeigen) zu vermeiden. Dabei diirfen die Nachteile des Filters nicht
das nominale Verhalten (Steuerbarkeit, Folgsamkeit) beeinflussen.

12 Im Rahmen dieser Arbeit wird fir das Bedienelement ein schwingungsfahiges
System zweiter Ordnung angenommen, s. Abschnitt 4.4. Da der Pilot eine inne-
re Regelschleife um das Bedienelement schliefit, ist dessen dynamisches Verhalten
Bestandteil des neuromuskuldren Systems.
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Fiir das Verhalten des Ausgangssignals auf alle Eingdnge gilt:

9(s) = Frrz(s) &(s) + £(s)
= Frrz(s) Fnu(s (
= Frrz(s) Fnu(s (

. Fri(s)i(s

()2 +Fpl(s> i(5) + 1e(e)) + 2(6)
Pe(s) (% ) + ...
)+ e(s )) +z( )-
Aufgelost nach §(s) ergibt sich
9(s) = Frrz(s) FNM(S)A((JE;)@(S) + Fpj(s)) ;

Frua(s) Fxu(s) oy 1
A(s) «(8) +

(s)+ ...

.+ 2(s). (2.5)
Um die Flugaufgabe bestmoglich zu erfiillen, miissen die letzten beiden
Terme von Gl. 2.5 verschwinden, wéhrend das Eingangssignal direkt auf den
Ausgang durchgeleitet wird (g(s) = 2(s)). Da die letzten zwei Terme bis auf
die Vorzeichen identisch sind mit den Termen in Gl. 2.2, gelten hierzu die glei-
chen Uberlegungen. Ein geringer Wert der Sensitivititsfunktion (d.h. Fpc(s)
muss grof} sein) im Frequenzbereich der Storung ist wiinschenswert und das
motorische Rauschen darf sich nicht auf die Ausgangsgrofie auswirken.

Der erste Term unterscheidet sich jedoch und ist meist ausschlaggebend
fiir das Steuerverhalten des Flugzeugs (Kommando zu Ausgang). Dessen Be-
trag sollte bis zu einer bestimmten Eckfrequenz einen Wert um 1 annehmen
und danach abfallen. Sollte der Betrag des Ubertragungsverhaltens von E(s)
auf §(s) grofere Werte als 1 annehmen, so wird das Kommandosignal ver-
starkt und eine aufschaukelnde Bewegung, eine Resonanzbewegung, entsteht.
Geringe Resonanzspitzen toleriert der Pilot. Werden die Amplituden aber
zu grof, kann es zu massiven Fliegbarkeitsproblemen kommen. Diese gilt
es durch einen abgestimmten Entwurf der Flugdynamik und ein geeignetes
Training der Piloten zu vermeiden.

2.4.2 Messbarkeit der Charakteristika des Systems
Pilot-Flugzeug

Séamtliche Eingangssignale werden als gaufiverteiltes weiles Rauschen inter-
pretiert. Hierfiir existieren ausgearbeitete Theorien, die die Berechnungen
einfach halten. Statt die Signale selbst zu verwenden, werden daher Leistungs-
dichtespektren zur Berechnung verwendet. Gleichzeitig erfolgt der Ubergang
von der Bildvariable s zu jw. Es gilt aulerdem die Annahme, dass alle Ein-
gangssignale voneinander unabhéngig sind.

Leistungsdichtespektren konnen iiber verschiedene, gleichwertige Wege
definiert werden. In dieser Arbeit wird der Ansatz der Fouriertransformierten
[19] gewdhlt:
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Sy (o, T) = 2B 84w} (i) (26)
mit

fck(jw,T):/ x g (t)e I dt (2.7)

yk(jw,T):/ yr(t)e 7¥tdt (2.8)

Dabei symbolisiert Sxy(jw,T) das einseitige Kreuzleistungsdichtespek-
trum in Abh#ngigkeit der komplexen Frequenz jw'® und der Messdauer T.
Das Leistungsdichtespektrum wird hier als Erwartungswert tiber k Messrei-
hen der Variablen z(¢) und y(t) definiert. Der Stern symbolisiert den konju-
giert komplexen Wert.

Die Autoleistungsdichtespektren des Kommandosignals Sii(w) und des
Storsignals S,,(w) werden fur die nachfolgenden Betrachtungen als bekannt
vorausgesetzt, da sie sich iiber die Flugaufgabe vorgeben lassen. Die Signale
e(t), c(t) und y(t) werden gemessen und mit Hilfe der Fouriertransformation
in den Frequenzbereich tiberfithrt (mit der komplexen Frequenz jw). Unter
Ausnutzung der Unabhéngigkeit aller Eingangssignale voneinander wird bei-
spielhaft die Berechnung des Kreuzleistungsdichtungsspektrum S.e;(jw) unter
Berticksichtigung von GI. 2.2 angegeben.

é(jw)i(—jw)

1 — Frrz(jw) Fnm(jw) Fpi(jw) », . _
( AGw) 1(jw) — ...

Sei(jw) =

Nl Sl

— 71 Z(jw) — Fruz(jw) Fau(jw) fe(iw) ) i(—jw
N (jw) AGw) e(J )) (—jw)
1 —Frrz(jw) Fxm(jw) Fpi(jw) 2+, .\ »
- o 2 i) i) -
1 2 oA
CTAG) T (jw)i(—jw) — ...
o Frrz(jw) Faum(jw) A

LM () i)

13 Beim Autoleistungsdichtespektrum kann die komplexe Zahl j weggelassen wer-
den, da nur quadratische Terme von w auftreten und der resultierende Wert somit
reellwertig ist.
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_ 1= Friz(jw) Fxu(jw) Fei(jw)

Aljw) T
. ﬁ Sai(jw) = .
- FFLz(fngTM(jw) S i)
_1- FFLz(jw)Afgzl)(jw) Fei(w) g ). (2.9)

Die Formeln fiir die vier nachfolgenden Kreuzleistungsdichtespektren'?
werden ohne Herleitung angeben, berticksichtigen aber die Gln. 2.2, 2.4 und
2.5:

Sai(ji) = 2 é(jw) i(~j)

Do) () + Peslie) ., (2.10)
Sea(() = 3 £(j) () = Tz Sun(w) (211)
Sealj) = 2 () 2(—jo)

_ FNM(J‘Aw()ji;:,e(jw) (W) (2.12)

A

S3i(w) = = 9je) i(—jw)

_ Friz(jw) Fau(w) (Fre(jw) + Fri(jw)) o
_ A Su(w).  (2.13)

Die Ubertragungsverhalten im geschlossenen Regelkreis lassen sich iiber
die Kreuzleistungsdichtespektren berechnen. Vordergriindig interessieren da-
bei das Ubertragungsverhalten des Piloten, des Flugzeugs (falls unbekannt),
des offenen Regelkreises und des geschlossenen Regelkreises. Auflerdem in-
teressiert das Leistungsdichtespektrum des motorischen Rauschens.

Zur Bestimmung der beiden Beschreibungsfunktionen fiir das Pilotenver-
halten werden die ersten vier Kreuzleistungsdichtespektren benétigt:

Sci(jw) _ Frxm(jw) (Fpe(jw) + Fri(jw))
Sei(j(d) o 1-— FFLZ(]LU) FNM(]UJ) FP,i(jw) (214)
Sea(jw) _ . ,

SoGay — Tu(iw) Freljw). (2.15)

14 Das Kreuzleistungsdichtespektrum ist eine komplexe Grofle, weshalb die kom-
plexe Zahl j nicht weggelassen werden kann.
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Aus den GlIn. 2.14 und 2.15 ldsst sich zunédchst erkennen, dass eine ge-
trennte Identifikation des neuromuskuldren Systems nicht moéglich ist. Das
Ergebnis der Identifikation umfasst immer die Kombination aus neuromus-
kuldrem System und dem Steuerverhalten. Auflerdem sind zur Messung bei-
der Beschreibungsfunktionen zwei voneinander unabhéngige Eingangssignale
erforderlich. Wird nur ein Eingangssignal verwendet, so lasst sich das Pilo-
tenverhalten Fpe(jw) nur im Kompensationsfall eindeutig bestimmen. Im
Kommandofolgefall wird immer die Kombination von vorsteuerndem und
kompensierendem Verhalten gemessen.

Im Verfolgungsfall ldsst sich die Beschreibungsfunktion Fg(jw) tiber die
Messung der Kreuzleistungsdichten Sc;(jw) und Syi(jw) bestimmen:

Fati) = 5205
_ Frrz(jw) Frnu(jw) (Fpe(jw) + Fpi(jw))
1-— FFLz(jUJ) FNM(jw) FP,i(jw)

Fiir den Ubergang zum Kompensationsfall, d.h. Fp;(jw) — 0, verein-
facht sich der Zahler zu Frrz(jw) Fnm(jw)Fpe(jw), d.h. es bleibt der Fre-
quenzgang des offenen Regelkreises. Aus dieser Funktion Fg(jw) lasst sich die
Durchtrittsfrequenz w4 des Systems Pilot-Flugzeug bestimmen (|Fg(jwa)| =
1) und damit die Aggressivitiat mit der die Flugaufgabe durchgefithrt wird.

Durch Messung der Leistungsdichtespektren Sii(w) und Sy;i(jw) ergibt
sich die Beschreibungsfunktion des geschlossenen Regelkreises Fg(jw) (und
daraus die Resonanzspitze maz |Fg(jw)]) :

(2.16)

Fai) =
_ Fruz(jw) Faxu(jw) (Fpe(jw) + Fri(jw))
B A(jw)

Um sicherzugehen, dass sich der Grofiteil der Pilotenreaktion durch li-
neare Beschreibungsfunktionen darstellen lasst, muss auch die Restgrofie ge-
messen werden. Hierzu wird das Autoleistungsdichtespektrum von Scc(w)
bestimmt:

. (2.17)

2

Fxm(jw) (Fre(jw) + Fri(jw)) Sii(w) + ...

AQjw)

Sec(w) = ’

Fau(jw) |
A(jw)

Fxm(jw) Fre(jw)
Ajw)

= Sciei (W) + Senen (W) + Seye, (). (2.19)

..+‘ Snene (W) + ...

2

S 1 (w) (2.18)

4]
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Das Spektrum setzt sich aus den verschiedenen Spektren der einzelnen
Eingangsgrofien (Kommandosignal, motorisches Rauschen, Storsignal) zu-
sammen. Der genaue Zusammenhang dazu ist nachfolgend aufgefithrt:

Sepalee) = gl (2.20)
Seren (@) = %@}N)MW S (@) (2.21)
Seye, (W) = % (2.22)

Durch Messung der verschiedenen Kreuz- und Autoleistungsdichtespek-
tren lasst sich das Spektrum Sc,c,(w) berechnen. Hieraus kann bei Vor-
handensein eines Storsignals durch entsprechendes Umstellen das Spektrum
| Fxnt (jw)|* Snene (W) berechnet werden. Auch hier ist wieder nur eine Kom-
bination aus motorischem Rauschen und neuromuskuldrem System identifi-
zierbar.

2.4.3 Pilotenmodelle

Zur Modellierung des Pilotenverhaltens fiir Analysen des Gesamtsystems
Pilot-Flugzeug existieren mehrere Ansétze in der Literatur [47, 48, 42, 12,
34, 13, 92]. Das einfachste davon ist das Crossover-Pilotenmodell [47]. Es
besteht aus einem Verstarkungsfaktor K p, einer Totzeit 7p und den beiden
Zeitkonstanten 71, und 7T7.

Trs+1 —Tps
TIS + 1 € ’

Damit l4sst sich das Kompensationsverhalten des Piloten abbilden. Seine
Giiltigkeit ist allerdings auf den Frequenzbereich um die Durchtrittsfrequenz
beschréankt. Sind genauere Beschreibungen des Pilotenverhaltens erforderlich,
z. B. im hoherfrequenten Bereich, so eignen sich hierfiir entweder das Struk-
turmodell von Hess [34, 92] oder das Optimalregler-Modell [42, 12, 13]. Das
letztere bietet auf Grund seiner Struktur auch die Moglichkeit ein Verfol-
gungsverhalten des Piloten zu bestimmen.

Fp = Kp (2.23)

2.5 Experimentelle Methoden zur Flugei-
genschaftsuntersuchung

Die Notwendigkeit zur Erhebung von Pilotenurteilen resultiert aus der Tat-
sache, dass nur der Pilot das komplette dynamische System ,sehen“ kann.
Der Ingenieur hingegen kann nur die Flugzeugreaktion beobachten. Um die
subjektive Einschédtzung des Piloten iiber dessen gefiihlte Beanspruchung zu
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erhalten, muss der Ingenieur dem Piloten genau definierte Flugaufgaben vor-
geben und die Piloten miissen spezielle Bewertungsskalen anwenden.

2.5.1 Flugaufgaben

Zur Beurteilung der Flugeigenschaften einer Flugdynamik und deren PIO-
Tendenzen im Speziellen ist eine klar definierte Flugaufgabe erforderlich. Sie
sichert die Vergleichbarkeit von Bewertungen verschiedener Piloten und stellt
gleichzeitig sicher, dass jeder Pilot mit einem definierten Mafl an Aggressi-
vitat fliegt. Thre Definition erfolgt in der Regel durch Beschreibung der zu
bewertenden Flugzeugkonfiguration (z. B. Klappenstellung, Fahrwerkspositi-
on, Schwerpunkt), der durchzufithrenden Abldufe und der dabei zu verwen-
denden Bedienelemente (engl.: inceptor). Wichtig ist die Angabe konkreter
Leistungsgrenzen (engl.: task performance limits), die der Pilot wahrend des
Versuchs einhalten soll. Es wird zwischen gewiinschten (engl.: desired) und
ausreichenden (engl.: adequate) Grenzen unterschieden. Mit einem fir die
Flugaufgabe zufriedenstellenden (engl.: satisfactory) Flugzeug ist es moglich
die Flugaufgabe mit der gewiinschten Genauigkeit zu erfiillen. Im Anschluss
an den Versuch hat der Pilot seine subjektiven Eindriicke mit Hilfe verschie-
dener Bewertungsskalen zu beurteilen, um auch Informationen iiber seine
Beanspruchung (engl.: workload) zu erhalten.

Zur Uberpriifung von PIO-Tendenzen werden zusitzliche Anforderungen
an die Flugaufgabe gestellt. Das entsprechende Mano6ver muss PIO-Probleme
hervorrufen kénnen und sicher durchzufithren sein. Dazu muss es eine gewisse
Dringlichkeit aufweisen und so vom Piloten ein schnelles Handeln erfordern.
Typischerweise wird dies mit Préazisionsaufgaben erreicht.

Mitchell und Klyde [55] geben sechs mogliche Manéver fiir PIO-Untersu-
chungen mit ihren Vor- und Nachteilen an: versetzte Prézisionslandung (engl.:
precision offset landing), Luftbetankung, enger Formationsflug, Verfolgungs-
aufgaben (engl.: tracking task) mit polyharmonischen oder diskreten Ein-
gangssignalen (Spriinge und Rampen im Wechsel) und HQDT'5. Bei Boeing
[45] werden zur Uberpriifung von PIO-Tendenzen vor allem der Formations-
flug und prizise Bodenreferenzierungsmanéver (Uberflug der Bahn in nied-
riger Hohe, laterale S-Kurven, vertikale S-Kurven) eingesetzt.

In Simulatorexperimenten werden oft Verfolgungsaufgaben mit unter-
schiedlichen Giitegrenzen benutzt. Untersuchungen [55] zeigten, dass Flug-
aufgaben mit polyharmonischen Eingangssignalen sehr gut PIOs der Kate-
gorie I hervorrufen koénnen, aber kaum PIOs der Kategorie II. Dazu eignen
sich Flugaufgaben mit diskreten Eingangssignalen besser.

15 Handling Qualities during Tracking: Dabei handelt es sich um ein spezielles
Manover, das gezielt dazu eingesetzt wird den Piloten zu Eingaben hoher Bandbrei-
ten zu verleiten. Fiir ein kurze Analyse dieses Verfahrens sei auf [73] verwiesen. Im
Rahmen dieser Arbeit wird dieses Verfahren nicht weiter berticksichtigt.
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2.5.2 Bewertungsskalen

Zur Erfassung der subjektiven Pilotenurteile iiber Flugeigenschaften und
PIO-Tendenzen haben sich verschiedene Bewertungsskalen durchgesetzt, die
iiber Fragebdume zu bestimmten Bertungen fiihren. Die Urteile sind immer
eine Kombination von Zahlenwerten (der eigentlichen Bewertung) und per-
sonlichen Kommentaren des Piloten. Zu den bekanntesten und weit verbrei-
tetsten Skalen gehoren die ,,Cooper-Harper“-Skala und die ,,PIO-Tendenz“-
Bewertungsskala. Dariiber hinaus existieren Skalen zur Bewertung von Um-
schaltungen ([35, 56, 20]). Im Nachfolgenden soll auf die Skalen mit Relevanz
fur die vorliegende Arbeit genauer eingegangen werden.

Cooper-Harper-Skala

Die ,,Cooper-Harper“-Skala [10] ist die gebrauchlichste Skala zur Bewertung
von Flugeigenschaften. Sie wurde von George Cooper und Robert Harper
in ihrem oft zitierten Bericht von 1969 mit vielen Begriffsklarungen, Hinter-
grundinformationen und Empfehlungen fiir die Vorbereitung und Durchfiih-
rung von Flugeigenschaftsversuchen veréffentlicht.

Die Entwicklung der Skala war ein evolutiondrer Prozess. Entstanden ist
sie aus dem Bestreben die Méngel existierender Bewertungsskalen zu be-
seitigen und eine einzige, verbesserte Bewertungsskala zu entwickeln. Die
Entwickler erhielten in mehrjdhrigen Diskussionen viel konstruktive Kritik,
deren Berticksichtigung zur Erstellung des Berichts fiihrte und fir den lan-
ganhaltenden Erfolg der Skala sorgte. Trotz mehrerer Versuche, konnte sich
bis heute keine alternative Bewertungsskala durchsetzen. Dementsprechend
wurden Pilotenbewertungen in den meisten Flugeigenschaftsuntersuchungen
der westlichen Literatur seit Erscheinen des Berichts anhand der Cooper-
Harper-Skala erhoben.

Der genaue Zweck der Skala ist die Eignungsbeurteilung von Flugdyna-
miken zur Erfillung einer konkret definierten Flugaufgabe. Dabei steht die
Flugaufgabe immer im konkreten Bezug zur Mission, die mit dem Flugzeug
entsprechend seines Verwendungszwecks durchgefiihrt werden soll. Eine ein-
zelne Bewertung erlaubt keinen Riickschluss auf die Missionserfiillung, son-
dern nur auf die Erfillung der konkreten Flugaufgabe.

An Hand der Skala gibt der Pilot seine subjektive Einschéitzung der kor-
perlichen und mentalen Beanspruchung bei der Erfiillung der Aufgabe bzw.
beim Einhalten der vorgegeben Grenzen wieder. Dabei muss ein kurzzeitiges
Uberschielen nicht zwangsldufig zu einer schlechten Bewertung fithren. Statt-
dessen obliegt dem Piloten die Entscheidung dariiber, ob das Uberschielen
tatsachlich auf einen Mangel der Flugdynamik zuriickzufiihren ist oder auf
eine kurze Unachtsamkeit des Piloten.

Ausgehend vom schlechtesten Fall (nicht kontrollierbar, engl.: not control-
lable) miissen in der Skala (Abb. 2.4) die Fragen eines Entscheidungsbaums
beantwortet werden. Wird die jeweilige Frage bejaht, geht es weiter mit der
néchsten Frage bis die letzte Frage beantwortet wurde. Abhéngig von der

39



KAPITEL 2. GRUNDLAGEN

Beantwortung wird der entsprechenden Flugdynamik eine Flugeigenschafts-
stufe (engl.: Level) zugewiesen: 1, 2, 3 oder nicht kontrollierbar. Zu beachten
ist, dass eine Bewertung nur fir die jeweilige Flugaufgabe gilt, die geflogen
wurde, nicht aber fiir die gesamte Mission.

Zur Bestimmung von Tendenzen und zum Entlocken von zusétzlichen
Kommentaren'® beziiglich der getesteten Flugdynamik werden die Level noch
tiefer unterteilt. Diesen einzelnen Unterteilungen werden schliellich Zahlen
von 1 bis 10 zugewiesen, die sogenannten ,,Cooper-Harper“-Bewertungen
(CHR — Cooper-Harper-Rating). Es handelt sich dadurch um eine Ordinalska-
la, da zwischen den einzelnen Bewertungen keine lineare Abstufung besteht.
Somit sind statistische Angaben wie Mittelwert oder Standardabweichungen
von Bewertungen nicht zuldssig. Besonders grof3 ist der inhaltliche Sprung
zwischen den Bewertungen CHR 4 und 5.

Die erste Frage bei Anwendung der Skala verlangt eine Aussage, ob das
Flugzeug wahrend der gesamten Aufgabe kontrollierbar bleibt. Verliert der
Pilot auch nur einen Moment wéhrend der Flugaufgabe die Kontrolle, so
ist eine Bewertung von CHR 10 zu geben. Die néchste Frage klért, ob ei-
ne ausreichende Genauigkeit mit tolerierbarer Beanspruchung erreichbar ist.
Wird diese Frage bejaht, wird weiter gefragt, ob das Flugzeugverhalten soweit
zufriedenstellend ist, dass Verbesserungen nicht erforderlich sind. Bei allen
Fragen muss der Versuchspilot entscheiden, ob er diesen Aussagen zustimmen
kann oder nicht. Dabei muss er beriicksichtigen, dass diese Bewertung auch
gelten soll, wenn er noch zusétzliche Aufgaben durchfiihrt, z. B. Kommuni-
kation mit der Flugsicherung.

Wird eine der Fragen verneint, so erfolgt die Prézisierung an Hand der
rechts dargestellten Aussagen. Bei Bewertungen von CHR 7 bis 9 (Level
3) werden die Flugeigenschaften beziiglich Kontrollierbarkeit bewertet. Bei
CHR 7 ist diese nicht in Frage gestellt. Dagegen ist es bei CHR 9 nur mit
intensivem Aufwand moglich die Kontrollierbarkeit sicherzustellen. Die Be-
wertungen von CHR 4 bis 6 (Level 2) unterscheiden die erforderliche Kom-
pensation fiir ausreichende Leistungen. Bewertungen von CHR, 1 bis 3 (Level
1) werden angestrebt, da die Flugdynamik dann als zufriedenstellend fiir die
jeweilige Aufgabe angesehen werden kann.

In [33] geben die Autoren weitere Empfehlungen und Hinweise beziig-
lich der Planung, Durchfithrung und Auswertung von Flugeigenschaftsex-
perimenten. Dazu gehoren z.B. Auswahl und Anzahl der Versuchspiloten,
Dauer der einzelnen Versuche, Anzahl der Versuchswiederholungen, Einge-
wohnungsphase. Sie weisen ausdriicklich darauf hin, dass der Entscheidungs-
baum der Kern der Bewertung sei und bei jedem Versuch von dem Piloten
durchzugehen ist. Die Einzelbewertungen seien nur nédhere Erlduterungen
und keinesfalls direkt auswahlbar.

16 Hiermit sind verbale AuBerungen des Piloten gemeint, die iiber die Formulie-
rungen der Skala hinausgehen. Diese enthalten zusétzliche, subjektive Eindriicke
der Piloten und offenbaren oft konkrete (qualitative) Méngel der Flugdynamik.
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Abbildung 2.4
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In den Arbeiten [2], [37], [39], [58], [75] und [87] wird auf die Probleme in
der Nutzung der Skala eingegangen und Empfehlungen ausgesprochen, wie
Streuungen in den Pilotenbewertungen (mehr als ein Bewertungspunkt) mi-
nimiert werden kénnen. Diese Streuungen treten in vielen Untersuchungen
auf. Sie stellen ein Problem dar, da es viel Zeit und Geld kosten kann, solchen
Problemen auf den Grund zu gehen. Unter Umstanden miissen Flugtests wie-
derholt werden. Dabei konnen die Ursachen vielfiltig sein, miissen aber nicht
immer mit schlechten Flugdynamiken verbunden sein. Sie kénnen auch mit
unterschiedlichen Interpretationen von Begriffen, unterschiedlicher Aggressi-
vitdt bei der Aufgabenerfiillung oder mit Miidigkeit der Piloten verbunden
sein. Treten starke Streuungen in den Pilotenurteilen bei Flugeigenschaftsex-
perimenten auf (z. B. bei In-Flight-Simulationen), erschweren sie die Entwick-
lung von Flugeigenschaftskriterien. Die unmittelbare Folge der Streuungen
sind grofle Unsicherheitsgebiete in den resultierenden Kriteriumsgrenzen.

Eine konkrete Empfehlung aus diesen Arbeiten bezieht sich auf die Be-
wertungstechnik. Bei der langfristigen (engl.: long look) Bewertungstechnik
kann der Pilot die Flugaufgabe mit der gleichen Dynamik mehrmals flie-
gen, solange bis er sich ein abschliefendes Urteil gebildet hat. Dies reduziert
die Streuung in den Pilotenbewertungen, erfordert allerdings auch viel Zeit
und verringert daher die Anzahl der durchfithrbaren Versuche. Bei der kurz-
fristigen (engl.: short look) Bewertungstechnik wird nur ein Versuch geflogen.
Dabei ist beziiglich der Versuchsdauer darauf zu achten, dass der Pilot vorher
ausreichend Zeit erhalt sich an die Flugaufgabe zu gewohnen. Eine Versuchs-
dauer von mindestens zwei Minuten sollte eingehalten werden.

PIO-Tendenz-Bewertungsskala

Zur gesonderten Bewertung der PIO-Tendenz einer Flugdynamik wurden un-
terschiedliche Skalen entwickelt [51]. Die in dieser Arbeit verwendete und
gleichzeitig die bekannteste unter ihnen ist in Abb. 2.5 dargestellt. Es han-
delt sich dabei um eine Skala mit PIO-Bewertungen (PIOR — PIO Tendency
Rating) zwischen 1 und 6. Sie basiert auf Skalen, die urspriinglich in dem
Originalbericht von Cooper und Harper [10] und die bei Calspan entwickelt
wurden. Eine kurze geschichtliche Zusammenfassung iiber ihre Entstehung
ist in [51] enthalten.

Das Kernelement der Skala ist, ebenso wie bei der Cooper-Harper-Skala,
ein Entscheidungsbaum der vom schlechtesten Fall ausgeht. Im Unterschied
zur Cooper-Harper-Skala muss der Pilot die Fragen allerdings verneinen, um
zur bestmoglichen Bewertung zu gelangen. Das Auftreten von divergenten
Schwingungen — allein durch Schlieen des Regelkreises Pilot-Flugzeug — re-
sultiert in einer Bewertung mit PIOR 6. Kann der Pilot den Regelkreis erfolg-
reich schlieflen, stellt sich die Frage, ob bei plotzlichen Manévern oder bei ag-
gressiven Kommandofolgeaufgaben!” Schwingungstendenzen auftreten. Eine

17 Der Pilot erhoht hierzu die Bandbreite seiner Eingaben, um dem Kommando-
signal moglichst gut zu folgen.
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Abbildung 2.5
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Bejahung der Frage erfordert eine Einschidtzung vom Piloten, ob die Schwin-
gung divergiert (PIOR 5) oder nicht (PIOR 4). Treten statt Schwingungen
Tendenzen zu unerwiinschten Bewegungen (engl.: undesirable motions) auf,
hat der Pilot zu urteilen, ob diese Bewegungen die Flugaufgabe beeinflussen
(PIOR 3) oder nicht (PIOR 2). Nur wenn alle Fragen des Entscheidungsbau-
mes mit nein beantwortet wurden, ist eine Bewertung mit PIOR 1 zuléssig.

Zusétzlich zu den Fragen des Entscheidungsbaumes sind Beschreibungen
des erforderlichen Pilotenverhaltens zur Schwingungsbeendigung angegeben.
Bei den Bewertungen PIOR 5 und 6 kann der Pilot die Schwingung nur
durch Festhalten oder Loslassen des Steuerkniippels beenden. Bei PIOR 4
muss der Pilot entweder seine Aggressivitdt bei der Aufgabenerfilllung re-
duzieren oder die Flugaufgabe abbrechen. Bei einer Bewertung mit PIOR 3
lassen sich die Bewegungen zwar beseitigen, aber nur bei verringerter Auf-
gabengiite oder durch beachtliche Aufmerksamkeit und Beanspruchung des
Piloten. Eine einfache Anderung der Pilotentechnik reicht bei PIOR 2 aus,
um die Bewegungen zu unterbinden.

Laut der Skala liegt eine PIO dann vor, wenn eine Bewertung von PIOR
4, 5 oder 6 vergeben wird. Eine Bewertung von PIOR 2 oder 3 ldsst nicht
direkt auf eine PIO-Tendenz schlieBen. Allerdings ist der Versuchspilot expli-
zit darauf hinzuweisen, dass nicht nur eine vollausgebildete Schwingung zu
einer Bewertung mit PIOR 4 fithren kann, sondern auch bereits Anzeichen
dafiir. Dies ist deshalb erforderlich, da viele Piloten dazu neigen ihr Verhalten
bei Problemen unterbewusst anzupassen und dadurch eine Schwingungsaus-
bildung zu verhindern. Eventuelle PIO-Probleme kénnten sonst unentdeckt
bleiben.

Mitchell und Hoh weisen in [51] auf mehrere Schwéchen dieser Skala hin.
Eine offensichtliche ist die fehlende Definition des Begriffes ,unerwiinschte
Bewegungen“. Im Rahmen dieser Arbeit wird dieser Begriff nachfolgend de-
finiert, damit die Piloten klarer zwischen den Bewertungen PIOR 3 und 4
unterscheiden kénnen.

Definition 5: Als ,,Unerwiinschte Bewegungen* einer Flugdynamik wer-
den Bewegungsverldufe im Flugzeugverhalten bezeichnet, als Reaktion
auf Steuereingaben durch den Piloten, die

a) die Vorhersagbarkeit der Flugzeugbewegung erschweren (z.B.
starke Uberschwinger, langsames Nachlaufen) oder

b) die zusitzliche Korrektureingaben vom Piloten erfordern (z.B.
Ubersteuern, Untersteuern).

Ein weiteres Problem dieser Skala ist, dass die Schwere einer Schwingung
nicht genau erfasst wird. Der Pilot kann sowohl Bobbling als auch starke
Schwingungen, die die Flugzeugsicherheit extrem gefdhrden, korrekt mit PI-
OR 4 beurteilen. In der Vergangenheit neigten manche Piloten deswegen dazu
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fur starke PIOs Bewertungen mit PIOR 5 zu vergeben, obwohl die Schwin-
gung nicht divergierte. Erschwerend kommt hinzu, dass es manchen Piloten
schwer féllt eine divergierende Schwingung zu erkennen.

Trotz der angesprochenen Méngel wird die Skala in dieser Arbeit verwen-
det. Dies geschieht wegen der breiten Akzeptanz und Verbreitung dieser Skala
in der Forschungs- und Flugversuchsgemeinschaft. In [51] wird ein Vorschlag
fiir eine neue Skala gemacht'®.

Bewertungsskala fiir Transitionen im Flugzeugverhalten

Zur Beurteilung der Effekte von Betriebsartenwechseln und Systemfehlern
auf die manuelle Flugsteuerung wurde im TsAGI eine spezielle Bewertungs-
skala entwickelt [20]. Transitionen im Flugzeugverhalten werden Pilotenbe-
wertungen (TFR — Transient Failure Rating) von TFR -1 bis TFR 5 nach dem
Strafprinzip zugeordnet. Dabei beriicksichtigt die Skala auch die Méglichkeit,
dass der Pilot keine Transition feststellt. Gerade diese Eigenschaft der Skala
erweist sich fir Forschungszwecke gegeniiber den anderen Skalen in [35] und
[56] als vorteilhaft. Der Pilot weifl vor einem Versuch nicht, ob tatséchlich eine
Umschaltung stattfindet. Dadurch bleibt ein gewisses Uberraschungsmoment
wahrend der Versuche erhalten, was zu realistischeren Bewertungen fiithren
sollte. Aulerdem lassen sich hiermit auch Untersuchungen durchfiihren, bei
denen Wahrnehmungsgrenzen bei Ubergingen bestimmt werden sollen.

Zur Verwendung in dieser Arbeit wurden die Formulierungen der Ori-
ginalskala so modifiziert, dass sie konsistent zu den Begrifflichkeiten der
,Cooper-Harper“-Skala sind (Abb. 2.6). Zu bewerten ist der Versuchszeit-
raum von Feststellung der Umschaltung bis zum Zeitpunkt, wo der Pilot das
Gefiihl hat, sich an die neue Flugdynamik angepasst zu haben.

Der Entscheidungsbaum beginnt mit der Frage, ob ein Ubergang im Flug-
zeugverhalten wahrnehmbar ist. Eine Verneinung dieser Frage fithrt zur Be-
wertung mit TFR 0. Wird die Frage bejaht, wird der Entscheidungsbaum
weiter durchlaufen. Bei moglichen gefdhrlichen Situationen oder Kontrollver-
lusten ist eine Bewertung von TFR 5 zu vergeben. Solche Félle sollten bei
Serienflugzeugen nicht auftreten, weshalb die vorhandenen Méngel unbedingt
zu beseitigen sind. Eine weitere Differenzierung ist daher nicht erforderlich.

Besteht keine Gefahr einer gefahrlichen Situation, stellt sich die Frage, ob
die Transition die Aufgabenerfiillung beeintréchtigt. Ist das der Fall, wird un-
terschieden, wie stark die Beeintrichtigung ist (TFR 2 bis 4). Dazu wird nach
der erforderlichen Kompensation seitens des Piloten gefragt. Die erreichbare
Genauigkeit wahrend einer akzeptablen Transition sollte innerhalb der als
yausreichend“ definierten Grenzen liegen. Bis zu maximal moderater erfor-
derlicher Kompensation erhélt die Transition eine Bewertung von TFR 2. Bei
einer Bewertung mit TFR 3 konnte der Pilot ausreichende Genauigkeit nur

18 Diese Skala wurde bisher nur sehr eingeschrankt verwendet. Deren Bewertun-
gen lassen sich nicht ohne weiteres auf bisherige Untersuchungen tibertragen, da sie
nach einem anderen Prinzip konzipiert wurde.
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Abbildung 2.6: Modifizierte Transient Failure Rating Scale nach [20]
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mit mehr als moderater Kompensation erzielen. Ist eine ausreichende Genau-
igkeit auch mit maximaler Kompensation durch den Piloten nicht erreichbar,
so bedeutet das eine Bewertung von TFR 4.

Tritt keine Verschlechterung bei der Aufgabenerfiillung ein, kann der Pi-
lot zwischen zwei weiteren Bewertungen wéhlen. Eine Bewertung von TFR
1 kennzeichnet eine Umschaltung, die weder zu einer Verschlechterung in
der Genauigkeit, noch zu einer Erh6hung der Beanspruchung fithrte. Wird
dagegen die Genauigkeit besser oder die Beanspruchung reduziert sich, dann
entspricht das einer Bewertung von TFR -1. Die Umschaltung fiihrt in diesem
Fall zu einem besseren Flugzeugverhalten.

2.6 Flugeigenschaftskriterien der Langsbe-
wegung

Fiir die Anwendung von Flugeigenschaftskriterien (Definition nach [65]) wer-
den Flugzeugtypen in verschiedene Klassen unterteilt (Tabelle 2.1) und Flug-
phasen in verschiedene Kategorien (Tabelle 2.2).

Tabelle 2.1: Unterteilung der Flugzeugklassen [65]

Klasse Beschreibung

1 Kleine, leichte Flugzeuge

II Flugzeuge mittleren Gewichts, niedrige bis
mittlere Manovrierfahigkeit

111 Schwere Flugzeuge, niedrige bis mittlere Ma-
novrierfahigkeit

v Flugzeuge mit hoher Mandvrierfahigkeit

Diese Arbeit beschrénkt sich auf die Untersuchung von Umschaltungen
linearer Flugdynamiken in der Lingsbewegung, weshalb nachfolgend auch
nur die Betrachtung von Kriterien der Langsbewegung erfolgt. Fiir Informa-
tionen zu Kriterien der Seitenbewegung sei auf andere Werke, wie z. B. [65],
verwiesen. Kriterien fiir PIOs der Kategorie IT werden nicht angesprochen, da
die hier untersuchten Flugdynamiken keine Begrenzungen aufweisen. Hierfiir
sei auf die Uberblickwerke [51] und [59] verwiesen.

2.6.1 Kriteriensystematik

Im Laufe der Jahre wurden verschiedene Kriterien zur Abschétzung von Flug-
eigenschaftsbewertungen und speziell zur Uberpriifung der PIO-Anfilligkeit
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Tabelle 2.2: Unterteilung der Flugphasen [65]

Kategorie Beschreibung

A Flugphasen auBerhalb des An-/Abflugbereichs, die
Manoévrieren, prazise Flugbahneinhaltung oder eine
préazise Lagekontrolle erfordern.

B Flugphasen auflerhalb des An-/Abflugbereichs, die
schrittweise Man6ver ohne prézise Steuerung (prézi-
se Flugbahneinhaltung kann erforderlich sein) erfor-

dern.

C Flugphasen innerhalb des An-/Abflugbereichs, die
schrittweise Manover mit genauer Flugbahnkontrolle
erfordern.

entwickelt. Sie lassen sich zunéchst in Zeitbereichs- und Frequenzbereichskri-
terien unterteilen. Eine entsprechende Systematik ist in Abb. 2.7 dargestellt.
Sie erhebt keinen Anspruch auf Vollstdndigkeit und unterscheidet auch nicht
zwischen Flugeigenschafts- und PIO-Kriterien. Beschreibungen zu allen an-
gegeben Kriterien sind in der Literatur verfiigbar, z. B. in [65].

Bei den Zeitbereichskriterien werden Kennwerte aus den Zeitverldufen er-
mittelt (z.B. Anstiegszeit, Amplituden). Ihr groBer Vorteil liegt darin, dass
sie fiir Flugdynamiken mit und ohne Nichtlinearititen einsetzbar sind. Es
muss nicht mit Ndherungen gerechnet werden, sondern es ldsst sich das tat-
séchliche, nichtlineare Flugzeugverhalten verwenden. Daher lassen sich viele
dieser Kriterien auch direkt auf Flugtestdaten anwenden.

Die Frequenzbereichskriterien lassen sich weiter unterteilen, wobei eine
leicht modifizierte Kategorisierung gegeniiber [7] vorgeschlagen wird. Zu-
néchst erfolgt eine Unterteilung nach der Systemordnung. Viele Kriterien
sind nur auf Flugdynamiken mit klassischem Ubertragungsverhalten anwend-
bar (z.B. Kennkreisfrequenz und Dampfungsgrad der Anstellwinkelschwin-
gung). Dabei spielt es keine Rolle, ob das Flugzeug wirklich ungeregelt ist
oder, ob sich das Ubertragungsverhalten naherungsweise durch ein dquivalen-
tes System niedriger Ordnung (engl.: Low Order Equivalent System, LOES)
beschreiben lasst. Andere Kriterien sind auf Systeme beliebiger Ordnung an-
wendbar und somit universeller einsetzbar. Bei ihnen kann die komplette
Dynamik (inkl. Aktuator, Sensoren, Filter) beriicksichtigt werden.

Die Kriterien fiir Systeme hoher Ordnung lassen sich wiederum in zwei
unterschiedliche Gruppen unterteilen. Zum einen existieren Kriterien, die die
notwendigen Informationen nur aus dem Ubertragungsverhalten der Flugdy-
namik ziehen. Dies erfolgt wieder durch Kennwertberechnung (z.B. Band-
breitenkriterium, Réger-Kriterium) aus dem Ubertragungsverhalten. Andere
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Abbildung 2.7: Kategorisierung von Flugeigenschaftskriterien der

Langsbewegung in Anlehnung an [7]
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Kriterien betrachten hingegen Kennwerte des Gesamtsystems Pilot-Flugzeug.
Hierzu verwenden sie Pilotenmodelle, deren Verhalten im einfachsten Fall
dem Crossover-Modell entspricht (siehe 2.4.3).

Zur Uberpriifung der PIO-Anfalligkeit haben sich bisher die Frequenz-
bereichsverfahren durchgesetzt, obwohl das Neal-Smith-Kriterium im Zeit-
bereich (Time-Domain Neal-Smith Criterion) zum Erkennen von PIOs der
Kategorien 1 und 2 ebenfalls sehr vielversprechend ist.

Fir die nachfolgenden Untersuchungen wird nur eine Untermenge der
dargestellten Kriterien verwendet. Es wurde aus jedem Strang mindestens
ein Kriterium entnommen, welches angewendet und im Folgenden naher be-
schrieben wird. Einige der ausgewahlten Kriterien eignen sich sowohl fiir die
Flugeigenschaftsbewertung als auch fiir die Beurteilung der PIO-Anfilligkeit.
Einschrankend kommt allerdings hinzu, dass viele der Kriterien fiir Kampf-
flugzeuge entwickelt wurden, weshalb die Anwendbarkeit der Kriteriumsgren-
zen auf Transportflugzeuge in Frage gestellt werden kann. In jedem Fall geben
die Kriterien auch fiir Transportflugzeuge eine relative Tendenz der Flugei-
genschaften an.

2.6.2 Kriterien fiir die Steuerempfindlichkeit

Viele Kriterien fiir das dynamische Antwortverhalten des Flugzeugs setzen
implizit voraus, dass der Verstarkungsfaktor K des analysierten Flugzeug-
iibertragungsverhaltens'® optimal eingestellt ist. Sie beschreiben allerdings
kein entsprechendes Vorgehen, wie das zu erreichen ist. In [47] wurde ge-
zeigt, dass fiir jede Flugdynamik ein optimaler Verstarkungsfaktor existiert.
Abweichungen von diesem Optimum fiihrten zu einer Verschlechterung des
Pilotenurteils, wobei es einen relativ groflen Toleranzbereich gab. Wird der
Abzug eines Bewertungspunktes in der Cooper-Harper-Skala toleriert, sind
Abweichungen vom optimalen Verstarkungsfaktor von bis zu 50% nach oben
oder nach unten zuldssig. Auflerhalb dieses Bereichs verschlechtert sich die
Bewertung sehr stark. Die Piloten zeigen also eine gewisse Toleranz gegen-
iiber nichtoptimalen Werten des Verstiarkungsfaktors. Die Ergebnisse basie-
ren im Wesentlichen auf Untersuchungen, die mit einem Integrator-Verhalten
als Flugdynamik durchgefiihrt wurden.

Fir Transportflugzeuge existieren keine veréffentlichten und validierten
Kriterien oder Kennwerte, an Hand derer zuldssige Grenzen fir den Ver-
starkungsfaktor, insbesondere bei Sidestick-Steuerung, definiert werden. In
den meisten Forschungsversuchen wurden die Faktoren daher vom Piloten
direkt vor den Versuchen gewéhlt. In anderen Versuchen legten die Untersu-
cher sie vorab fest. Dabei lassen sie sich nach verschiedenen Gesichtspunkten

19 Dabei ist zunéchst irrelevant, wie der Faktor konkret definiert ist. Vielmehr ist
entscheidend, dass der Amplitudengang des Ubertragungsverhaltens gewissen An-
forderungen geniigt, was durch Multiplikation der Ubertragungsfunktion mit einem
Skalierungsfaktor erreicht wird.
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auslegen, die sich vor allem hinsichtlich des betrachteten Frequenzbereichs
(niedrige, mittlere oder hohe Frequenzen) unterscheiden.

Bei der Interpretation des Verstiarkungsfaktors als Steuerempfindlichkeit
grenzt sich der mogliche Frequenzbereich sehr stark ein. Daher soll hier zu-
néchst der Begriff der ,Steuerempfindlichkeit“ in Anlehnung an Gibson [32]
definiert werden:

Definition 6: Die Steuerempfindlichkeit ist ein Maf} fiir das
Ansprechverhalten der Flugdynamik relativ zu den Steuereinga-
ben des Piloten, welches die Genauigkeit des Piloten bei der Auf-
gabenerfiillung beeinflusst.

Bei einer zu starken Empfindlichkeit reagiert die Flugdynamik bereits
bei kleinen Eingaben iiberdeutlich und erschwert so massiv das Einhalten
einer geforderten Genauigkeit. Eine zu geringe Empfindlichkeit erfordert vom
Piloten grofle Ausschlidge oder hohe Krifte, um die gewiinschte Reaktion des
Flugzeugs zu bewirken. Dies zieht ebenfalls eine verminderte Genauigkeit
nach sich, bedeutet aber auch eine groflere muskulare Ermiidung fiir den
Piloten. Eine grofle Abweichung vom optimalen Flugzeugverstiarkungsfaktor
kann daher der Grund fiir eine PIO-Anfilligkeit sein.

Aus der angegebenen Definition heraus ergibt sich nun die Frage, mit wel-
chem Flugzeugkennwert sich die Steuerempfindlichkeit quantitativ angeben
l&sst.

Beurteilung der (quasi-stationdren) Endantwort

Die zuerst entwickelten Kriterien bewerten die Endreaktion (besser: quasi-
stationdre Endreaktion) auf ein sprunghaftes Kommando mit der Kraft Fk
oder dem Ausschlag ¢ . In MIL-STD-1797A [65] werden dazu Forderungen an
die statischen und dynamischen Gradienten OFk /Onz (§4.2.8.1 and §4.2.8.2)
und 90s/0n z (§4.2.9.2) gestellt. Hohe Gradienten erfordern hohe Steuerkraf-
te bzw. Ausschlédge, die moglicherweise nur mit zwei Handen aufgebracht wer-
den kénnen. Geringe Gradienten bergen die Gefahr, dass ein zu starkes Ziehen
zu einer Uberlastung der Flugzeugzelle fithrt. Bei konventionellen Flugdy-
namiken (mit direkter Riickkopplung der aerodynamischen Krifte) ist der
Kraftgradient iiber einen weiten Geschwindigkeitsbereich nahezu konstant
(zur Begrindung s. [32]), weshalb der Ausschlagsgradient hinzugenommen
wird. Durch den Bezug auf das quasi-stationire Lastvielfache wird vor allem
die Manovrierstabilitat des Flugzeugs bewertet. Auf die Genauigkeit der La-
gehaltung haben diese Kenngroflen nur einen geringen Einfluss. Sie werden
deshalb in der vorliegenden Arbeit nicht weiter betrachtet.

Beurteilung der Anfangsreaktion

Die Autoren von [85] verwendeten die Kenngrofle §max/Fk, um den Verstér-
kungsfaktor in ihren Versuchen einzustellen. Diese beschreibt das Verhélt-
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nis vom Maximum der Nickbeschleunigung ¢max zu einer sprunghaft aufge-
brachten Kniippelkraft Fx. Bisherige Untersuchungen [49, 51] zeigten, dass
die Beurteilung dieser GroBe eng mit der Uberschwingzeit 74, (Zeitpunkt
des Maximums der Nickbeschleunigung) verbunden ist. Bei vernachlassigba-
rer Uberschwingzeit ist nach Aussage der Autoren fast jeder Wert zulissig.
Steigt die Uberschwingzeit, nimmt der maximal zulissige Wert ab. Gibson
[32] gibt als Entwurfsvorschrift fiir die Uberschwingzeit einen Maximalwert
von 0,18 s an. Dieser Zusammenhang liefle sich damit erklaren, dass eine
signifikante Uberschwingzeit die Vorhersehbarkeit der Flugzeugantwort er-
schwert und die sich einstellende Nickbeschleunigung, im Vergleich zum Fall
ohne Uberschwingzeit, als zu abrupt bzw. zu stark wahrgenommen wird. Mit
Vorgabe von ¢max/Fx kann eine bestimmte Anfangsbeschleunigung und so-
mit die Anfangsreaktion des Flugzeugverhalten eingestellt werden. Uber den
Endwert oder die Folgsamkeit der Flugdynamik erlaubt dieser Kennwert aber
keine Aussage [32, 21]. Zur Vollstdndigkeit wird er in dieser Arbeit betrachtet,
flie3t aber nicht in die Flugeigenschaftsbewertung ein.

Beurteilung des mittleren Frequenzbereichs

In [38] wurde die Steuerempfindlichkeit bei Kampfllugzeugen in dem Fre-
quenzbereich betrachtet, in dem der Pilot die groite Empfindlichkeit gegen-
iiber der Flugzeugreaktion besitzt. Laut Hoh ist dies der Bereich der Durch-
trittsfrequenz. Seine Uberlegungen resultierten nicht nur aus dem ,,Crossover-
Law“, sondern auch aus den fir LOES-Modelle [65] verwendeten MUAD-
Béandern (engl.: Mazimum Unnoticed Added Dynamics), die im Bereich von
0,8 bis 5 rad/s die kleinsten Abweichungen tolerieren. Daher sollte der Ver-
starkungsfaktor laut Hoh in diesem Frequenzbereich definiert werden. Er
stellte einen Zusammenhang zwischen der Bandbreitenfrequenz wb7@20 und
einer entsprechenden Empfindlichkeitskenngrofie |Fery (wb,e)| fest. Je ho-
her die Bandbreite des Flugzeugs, desto geringer sollte die Empfindlichkeit
sein. Die entsprechende Kriteriumsgraphik, siehe Abb. 2.8, zeigt ein optima-
les Band (Level 1) fiir die Steuerempfindlichkeit. Ober- und unterhalb sind
Level-2-Bereiche definiert. Auflerhalb dieser Bereiche wird die Empfindlich-
keit mit Level 3 bewertet. Diese Grenzen wurden mit der LAHOS-Datenbank
ermittelt.

In [21] wurde von Field die Steuerempfindlichkeit von Transportflugzeu-
gen untersucht. Er verwendete ebenfalls den Steuerempfindlichkeitsparame-
ter |Foryk (wp,0)|- Im Gegensatz zu Hoh identifizierte Field aber keine paral-
lelen Geraden als Kriteriumsgrenzen, sondern eine dreieckige Fliache (gestri-
chelt dargestellt in Abb. 2.8). Dieser Grenzbereich basiert auf Simulatorversu-
chen mit Transportflugzeugen, die mit Steuersdulen ausgestattet waren. Nach
seinen Beobachtungen tolerieren die Piloten bei kleineren Bandbreiten eine
groflere Streuung in der Empfindlichkeit als bei héheren Frequenzen. Geméf

20 Dabei handelt es sich um die Frequenz, die dem Bandbreitenkriterium in Ab-
schnitt 2.6.3 seinen Namen gab.
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Abbildung 2.8: Kriteriumsgraphik der Steuerempfindlichkeit in der
Nickachse [38], gestrichelte Linie nach [21]

dieser Annahme muss es eine Obergrenze fir die zuldssige Bandbreitenfre-
quenz geben. Er stellte aulerdem fest, dass fiir jedes Vorgaberegelgesetz indi-
viduelle Kriteriumsflichen zu bestimmen sind. Zusammenfassend betrachtet
scheint die GroBe |Fory (wbo)| die geeignetste Wahl zur Uberpriifung der
Steuerempfindlichkeit zu sein.

2.6.3 Kriterien fiir das dynamische Flugzeugverhal-
ten

Parameter iiber die Wahrnehmung der Steuerreaktion

In [4] wurde von Bihrle ein Flugeigenschschaftsparameter vorgeschlagen, der
Aussagen dariiber liefern soll, ob der Pilot in der Lage ist den Endwert der
Flugzeugreaktion auf Steuereingaben (engl.: control) vorhersagen (engl.: an-
ticipate) zu konnen. Er wurde urspriinglich fiir den Formationsflug entwickelt,
der eine der anspruchsvollsten manuellen Flugaufgaben darstellt. In der Li-
teratur (z.B. [65]) ist er heute weitliufig unter dem Begriff CAP (Control
Anticipation Parameter) bekannt und auch auf alle Flugaufgaben anwend-
bar. Er ist aber nicht als direktes PIO-Kriterium geeignet.

Bihrle traf die Annahme, dass der Pilot die Endantwort des Flugzeugs
vorhersagen konnen miisse, um die Flugbahn prézise einstellen zu kénnen.
Dabei baute er auf Versuche vom Cornell Aeronautical Laboratory (heute:
Calspan) auf, die in Flugversuchen wiederholt einen Zusammenhang zwischen
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einer préazisen Bahnfiihrung des Flugzeugs und den Kennwerten der Kurz-
zeitdynamik (Dampfung und Kreisfrequenz) eines Flugzeugs demonstrieren
konnten. Statt jedoch diese Kennwerte direkt zur Bewertung der Bahnfiih-
rung zu verwenden, wollte er die aerodynamischen und physikalischen Eigen-
schaften, die diese Kenngrofien beeinflussen, verwenden. Er entschied sich da-
fir, die anfangliche Nickbeschleunigung als Kenngréfle zu nehmen, an Hand
welcher der Pilot den Endwert der Steuerreaktion beurteilt und definierte
den CAP als das Verhéltnis von anfanglicher Nickbeschleunigung zum quasi-
stationdren Lastvielfachen® infolge eines Sprungeingangs mit dem Steuer-
kniippel:

4(0)

N z,stationar

CAP = (2.24)

Eine Interpretation des CAP besagt, dass es ein optimales Verhaltnis bei-
der Kennwerte geben muss. Ist das Verhéltnis der beiden Gréflen zu klein,
nimmt der Pilot die Nickantwort als zu trige wahr und neigt zum Ubersteu-
ern. Bei zu groflem Verhéltnis ist die Nickantwort zu schnell, zu plétzlich und
zu empfindlich und der Pilot neigt zum Untersteuern.

Der Wert des CAP lésst sich mit der Naherung fiir die Anstellwinkel-
schwingung analytisch approximieren. Mit der Eigenkreisfrequenz der An-
stellwinkelschwingung wo as und der Beschleunigungsempfindlichkeit n 7, 22
ergibt sich?®:

2
w
CAP ~ 2925 o 9 7,02, (2.25)
N ye 1% ’

wobei V' die Fluggeschwindigkeit, g die Erdbeschleunigung und T'e2 die Z&h-
lerzeitkonstante der Ubertragungsfunktion Fe,(s) sind. Dabei ist zu beriick-
sichtigen, dass diese Formel fiir die Ndherung der Langsbewegung (Nick-
Hubbewegung) bei konstanter Geschwindigkeit gilt. Wird die vollstandige
Flugzeugldngsdynamik mit Phygoide analysiert, wird das Lastvielfache auf
Grund der Phygoide immer wieder abgebaut. Es wird sich Anz = 0 als sta-
tiondrer Endwert des Lastvielfachen einstellen. Somit ist das Kriterium auf
den Wert nach Abklingen der Anstellwinkelschwingung anzuwenden.

Soll das Kriterium fiir geregelte Systeme angewendet werden, miissen
die Flugdynamiken mit Hilfe des Low-Order-Equivalent-Systems-Ansatzes
(fiir eine gute Ubersicht s. [8], fiir Besonderheiten bei Transportflugzeugen
s. [24]) in ein dquivalentes System niedriger Ordnung iiberfihrt werden. Zu
diesem System gehort auch eine dquivalente Totzeit, die sdmtliche Phasen-
anteile durch hoherfrequente Filter und echte Totzeiten berticksichtigt. Die

21 Wert nach Abklingen der Anstellwinkelschwingung.

22 Die Beschleunigungsempfindlichkeit entspricht laut Definition in [4] dem Zu-
wachs des Lastvielfachen bei einer sprunghaften Anderung des Anstellwinkels von
Aa =1 rad.

23 Es diirfen hier keine Gleichheitszeichen stehen, weil in jedem Schritt Vereinfa-
chungen getroffen wurden. Fiir die Herleitung zum 1. Ausdruck s. [4].
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Parameter des Modells kénnen anschliefend genutzt werden, um den CAP
zu bestimmen.

Die zuldssigen Grenzen des CAP und die zugehorige Einstufung der Flug-
eigenschaften sind aus Graphen zu entnehmen. Hierfiir sind in der Literatur
verschiedene Darstellungen angegeben (s. Abb. 2.9 bis 2.11), wobei sich die
Grenzen fiir die jeweilige Flugphase und Flugzeugkategorie unterscheiden
koénnen.

100 - . - : CAP
‘ : ' (rad/s?)

wn
% 10
£ 3,6
£ 10

% 0,3
2 0,16
o
& 0,05
.2
£y L

g Level 2
Y
5]

0,1 i

10 100

Beschleunigungsempfindlichkeit in 1/rad

Abbildung 2.9: Kriteriumsgraphik (Klasse III Flugzeuge) wg as tber
Nze in Anlehnung an [62] und gestrichelt nach [23]

Die Darstellung in Abb. 2.9 entspricht im Wesentlichen der Darstellung
der MIL-F-8785C [62]. Die schrigen Linien stehen fiir einen konstanten CAP,
die senkrechten Linien markieren minimal zuldssige Werte fiir die Beschleuni-
gungsempfindlichkeit. Im Nachfolgedokument MIL-STD-1997A [65] ist diese
Art der Darstellung nicht mehr enthalten. Die eingezeichneten Grenzwerte
in der Abbildung wurden aber aus [65] entnommen, wo gegeniiber [62] eine
tiefere untere Grenze fiir Level 2 festgelegt wurde und der Bereich fir Level
3 komplett wegfiel.

MIL-STD-1797A [65] verwendet Abb. 2.10. Hier ist der CAP direkt an der
Ordinate aufgetragen, wodurch die Grenzbereiche fiir CAP und Dampfungs-
grad der Anstellwinkelschwingung direkt ersichtlich sind. Beachtet werden
muss dabei, dass die Minimalwerte fiir die Beschleunigungsempfindlichkeit
separat geprift werden.

In [23] wurde die Eignung des CAP zur Flugeigenschaftsuntersuchung
beim Landeanflug ziviler Transportflugzeuge tiberpriift. Dabei fanden die Au-
toren heraus, dass die untere Grenze fiir Level 1 zu optimistisch erscheint und
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schlugen eine Anhebung der Grenze auf CAP = 0,3 rad/s> vor. Zusitzlich
schlugen sie ein weiteres Kriterium vor, dass den CAP in Verbindung mit
der dquivalenten Totzeit bringt (s. 2.11). Sie fanden heraus, dass bei Trans-
portflugzeugen abhédngig vom CAP auch hoéhere Totzeiten toleriert werden
konnen. Dabei steigt aber die zuldssige Untergrenze des CAP mit zuneh-
mender Totzeit. Dies steht im Gegensatz zu den bisherigen Richtlinien [65],
wo konstante Grenzen fiir CAP und Totzeit definiert wurden, z. B. muss fiir
,Level 1“-Flugeigenschaften 7. < 0,1 s gelten. Die dem Kriterium zu Grun-
de liegenden Bewertungen wurden in In-Flight-Simulationen gewonnen. Die
vorgeschlagenen Modifikationen gegentiber den Werten in [65] wurden in vor-
angegangenen Abbildungen durch gestrichelte Linien gekennzeichnet.

Neben GIl. 2.25 gibt es mehrere Ansdtze den CAP auf andere Art und
Weise zu bestimmen. In [25] werden diese Entwicklungen kurz zusammenge-
fasst. Ein Problem war 30 Jahre spiater immer noch, dass der CAP nur fiir
Zeitverlaufe des Flugverhaltens mit stationdren Endwerten im Lastvielfachen
anwendbar ist. Dadurch lassen sich aber manche neuartige Flugdynamiken,
die stark durch das Flugsteuerungssystem modifiziert worden sind, nicht be-
werten. Daher wurde in [25] eine Modifikation des Kriteriums vorgeschlagen,
die den Namen GCAP (Generic CAP) erhielt. Zu dessen Bestimmung wer-
den direkt die Zeitverldufe der Flugzeugantwort verwendet, aus denen die
Kennwerte einer dquivalenten Schwingungsbewegung abgeleitet werden. Dies
erlaubt den Einsatz auch bei modernen Flugdynamiken, die kein konstantes
Lastvielfaches nach Sprungeingang aufweisen, aber eine dominante hoher-
frequente Schwingung besitzen. Aus der Sprungantwort des Lastvielfachen
auf einen Einheitssprung ldsst sich zunichst der Dampfungsgrad D (Forde-
rung: 0 < D < 1) bestimmen. Der Zeitpunkt ¢, markiert den Moment,
an dem die Kenngroflen (¢, An ) ihr jeweiliges Maximum erreichten.?* Die
Berechnungsvorschrift lautet:

—Dmx

_ q.(tpk) 1-D?2
GCAP = R l+eV . (2.26)

Da die Interpretation des GCAP dieselbe wie beim CAP ist, wird der
GCAP in die gleichen Graphiken (iiblicherweise 2.10 eingetragen. Beide Pa-
rameter konnen direkt mit dem Manoverpunkt in Verbindung gebracht wer-
den. Grofiter Vorteil der Modifikation ist die Anwendbarkeit des Kriteriums
auf geregelte und auf ungeregelte Flugdynamiken, unabhingig von der sta-
tiondren Flugzeugantwort. Hierfiir werden nur die Spitzenwerte von Last-
vielfachen und Nickbeschleunigung benétigt, sowie der Dampfungsgrad der
Schwingung.

24 Untersuchungen zeigen, dass die Maxima von Nickbeschleunigung und Lastviel-
fachenzuwachs zeitlich so eng beieinander liegen, dass als gute Naherung der Wert
des Lastvielfachen zum Zeitpunkt der maximalen Nickbeschleunigung verwendet
werden kann.
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Nachlassen der Nickantwort (Dropback-Kriterium)

Das Dropback-Kriterium wurde von Gibson erstmalig 1982 in [27] zusammen
mit einer Reihe von weiteren Flugeigenschaftskriterien vorgestellt. Es ist ein
Zeitbereichskriterium, das fiir alle Dynamiken anwendbar ist, die auf eine
Sprungeingabe des Steuerkniippels mit einer stationdren Nickgeschwindigkeit
reagieren. Es unterliegt somit dhnlichen Beschriankungen wie der CAP.

Die Motivation seines Kriteriums war die Beobachtung von Gibson, dass
Piloten iiber lange Phasen des Fluges das Flugzeug mit einem vorwissen-
den und nicht mit einem kompensierenden Verhalten fliegen. Dies erfolge
durch diskrete, rechteckférmige Eingaben, die mehr oder weniger exakt die
gewlnschte Flugzeugantwort bewirken. Fiir eine erfolgreiche Steuerung sei
daher die Vorhersagbarkeit des Endwerts enorm wichtig, weshalb der Zeit-
verlauf der Flugzeugantwort bestimmte Schranken einhalten miisse. Ande-
renfalls misse der Pilot die Defizite des Flugzeugs kompensieren und folglich
mehr als Regler arbeiten, d.h. den Regelkreis Pilot-Flugzeug schlieflen.

Er untersuchte daher die Sprungantworten von fiinf Parametern (Last-
vielfaches in z-Richtung, Bahnwinkel, Langslagewinkel, Nickgeschwindigkeit,
Nickbeschleunigung), die die Vorhersagbarkeit fiir den Piloten beschreiben
sollen. Er identifizierte dabei die Verldufe von Nickgeschwindigkeit und Léngs-
lagewinkel als besonders aussagekriftig. Bei zufriedenstellenden Flugdynami-
ken sank der Langslagewinkel wieder auf einen unmittelbar zuvor erreichten
Wert ab, nachdem der Pilot den Kniippel loslie3 (nachlassen — engl.: to drop
back). Flugzeuge, die typischerweise als trage bezeichnet werden, laufen hin-
gegen noch etwas hinterher und erreichen einen héheren Endwert im Langsla-
gewinkel. Dieses Verhalten bezeichnet er als Uberschieflen (engl.: overshoot).

Zur Uberpriifung des Kriteriums werden die Zeitverliufe von Nickge-
schwindigkeit und Langslagewinkel infolge eines Rechteckimpulses betrachtet
(s. Abb. 2.12). Aus diesen Verldufen werden die Kriteriumsparameter maxi-
male Nickgeschwindigkeit gmax und der Dropback (Db)

Db = Opo — Ogtat, (2.27)

abgelesen und in der Kriteriumsgraphik (Abb. 2.13) eingetragen. Dabei steht
O fiir den Léangslagewinkel zum Zeitpunkt des Loslassens des Kniippels
und O ga¢ flir den sich einstellenden, quasi-stationdren Endwert des Langs-
lagewinkel®®. Beide GroSen werden auf den stationiren Endwert der Nickge-
schwindigkeit g normiert.

Die Auswertung der Versuche ergab, dass der Parameter Dropback fiir
ein angenehmes Verhalten Null oder positiv sein sollte. Negative Werte wur-
den als zu trége und unbefriedigend in Experimenten bewertet. Gleichzeitig
wird das Uberschwingen der Nickgeschwindigkeit als notwendig fiir optimale

25 Hiermit ist der Endwert nach Abklingen der Anstellwinkelschwingung gemeint.
Bei konventionellen Flugzeugen wiirde sich bei t — co der getrimmte Lingslagewin-
kel wieder einstellen.
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Abbildung 2.13: Kriteriumsgraphik des Dropback-Kriteriums nach [57]

Flugeigenschaften empfunden. Zu grofe Uberschwinger in der Nickgeschwin-
digkeit, ebenso wie zu hohe Werte fiir den Dropback, verursachen jedoch
Bobbling-Effekte, was in jedem Fall vermieden werden muss.

Mooij [57] nutzte das Kriterium auch fir zivile Flugzeuge beim Lande-
anflug. Er fithrte zuvor Versuche mit Piloten in Simulatoren am Boden und
in der Luft durch. Dabei stellte er fest, dass sich das Kriterium auch fur zi-
vile Flugzeuge eignet, aber die Grenzen fiir den zufriedenstellenden Bereich
anders verlaufen sollten. Er schlug vor héhere zulédssige Dropback-Werte zu-
zulassen, aber gleichzeitig auch die maximal zuldssige Nickbeschleunigung zu
reduzieren.

In [59] wurde dieses Kriterium auf seine Eignung zur Vorhersage von PI-
Os tiberpriift. Die Autoren fanden heraus, dass es keine zuverldssige Aussage
iiber die PIO-Anfalligkeit zu geben vermag. Es sei aber dennoch eine Ent-
wurfsempfehlung und ein sehr gutes Hilfsmittel zur Uberpriifung, ob Bobb-
ling-Tendenzen vorhanden sind.
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Phasengradienten-/ Amplituden-Phasen-Kriterium

Bei dem Phasengradientenkriterium und dem Amplituden-Phasen-Kriterium
handelt es sich um zwei einzelne — ebenfalls von Gibson ([28, 31]) entwickelte
— Kriterien, die meist kombiniert eingesetzt werden. Sie wurden speziell fiir
die Untersuchung der PIO-Anfélligkeit bei hochgradig geregelten Flugzeugen
entwickelt. Fiir ihre Anwendung sind nur Frequenzgénge erforderlich, so dass
sie fir alle Phasen der Flugzeugentwicklung geeignet sind. Thre Aussagekraft
ist aber immer nur so gut wie die vorhandenen Daten.

Gibson vertritt die Auffassung, dass das Ubertragungsverhalten von Pi-
lotenkommando auf Langslagewinkel mafligeblich zur PIO-Anfalligkeit einer
Flugdynamik in der Langsbewegung beitrage. Durch Auswertung der Theorie
von Bihrle [4] zum Phénomen des Steuerkniippelpumpens (engl.: stick pum-
ping), entdeckte Gibson einen Zusammenhang zwischen PIO-Neigung und
dem Ubertragungsverhalten im Bereich der Phasenschnittkreisfrequenz w .
Seine Erkenntnisse hierzu fasste er in seiner Dissertation [32] folgendermafien
zZusammen:

e Piloteninduzierte Schwingungen treten immer bei oder leicht oberhalb
der Phasenschnittfrequenz w auf.?8

e Der Phasengang des offenen Regelkreises Pilot-Flugzeug erreicht dabei
den Wert von ¢ = —180° bei niedrigen Frequenzen, typischerweise weit
unterhalb von 1 Hz.

e Der Phasenabfall erhoht sich stark innerhalb dieses Frequenzbereichs.

e Die Verstiarkung bei der Phasenschnittfrequenz ist so grof3, dass durch
die moglichen Kniippelausschlidge grofie Schwingungen in der Flugzeug-
lage hervorgerufen werden kénnen.

Seine Kriterien zielen darauf ab P1Os zu verhindern, indem die drei letzt-
genannten Punkte durch eine geeignete Gestaltung des Ubertragungsverhal-
tens vermieden werden. Probleme entstehen bei einer unbedachten Verwen-
dung von Filterdynamiken, die den Phasengang in dem Frequenzbereich, in
dem der Pilot bewusste Eingaben tétigt, sehr stark absenken. Die Folge da-
von ist zum einen eine starke Empfindlichkeit des Gesamtsystems auf Varia-
tionen in der Aggressivitit des Piloten. Bei schlechten Dynamiken wird der
Pilot mit synchronem oder leicht vorhaltendem Verhalten agieren. Leichte
Erhohungen im Verstédrkungsfaktor des Piloten fithren so zu einer starken
Reduktion der Stabilitdtsreserven im offenen Regelkreis Pilot-Flugzeug und
machen das Flugzeugverhalten fiir den Piloten schwer vorhersehbar.

Zum anderen bewirkt ein starker Phasenabfall eine niedrige Phasen-
schnittfrequenz, wodurch die Amplitude in der Léangslage bei w, so grof3
werden kann, dass sie vom Piloten wahrnehmbar wird. Dies fiihrt dann zu

26 Gibson spricht bei der Phasenschnittfrequenz explizit von der PIO-Frequenz.
Da sie aber nur eine Naherung dafiir ist, wird seine Terminologie nicht iibernommen.
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einer erkennbaren PIO, insbesondere wenn der Pilot durch Erhéhung seines
Verstarkungsfaktors die Schwingung zu kontrollieren versucht.

Den Phasenabfall bestimmte Gibson in der urspriinglichen Form des Kri-
teriums [28] iiber den Gradienten des Phasengangs an der Phasenschnittfre-
quenz PR(w,) (PR — Phase Rate). Mit der Zeit stellte er aber fest, dass
dieser Wert gelegentlich zu schlecht ausfiel, weil der hohe lokale Gradient im
weiteren Frequenzverlauf abflachte. Deshalb verwendete er in der modifizier-
ten Variante von 1994 [31] den mittleren Phasengradienten APR (Average
Phase Rate), den er vom Bandbreitenkriterium ableitete

—(p(2wx) +180°)

APR =
R wr /2w

[APR] = °/Hz. (2.28)

Das Interesse an dem Bereich oberhalb der Phasenschnittfrequenz riithrt
aus dem zu erwartenden Verhalten des offenen Regelkreises Pilot-Flugzeug.
Bei leicht vorhaltendem Pilotenverhalten kommt es zu einer Erhéhung der
Phasenschnittfrequenz des offenen Regelkreises. Ein synchrones Verhalten be-
wirkt, dass die Phasenschnittfrequenz vom offenen Kreis kaum Unterschiede
zur Frequenz des Flugzeugs aufweist.

In Abb. 2.14 ist die Kriteriumsgraphik zum Phasengradientenkriterium
dargestellt®”. Sie zeigt auf der Abszisse die Phasenschnittfrequenz (in Hertz)
und auf der Ordinate den mittleren Phasengradienten APR. Letzterer wird
nach oben begrenzt, da der Pilot diesen Abfall nur bedingt kompensieren
kann. Fir die Phasenschnittfrequenz werden dagegen Mindestwerte definiert,
die nicht unterschritten werden sollten.

Die Bereiche fiir Level 1, 2 und 3 sind bei Gibson nicht mit Flugeigen-
schaftsstufen gleichzusetzen [32], sondern mit der PIO-Neigung. Bei Dynami-
ken im Bereich von Level 1 sind PIO-Tendenzen unwahrscheinlich. Im Level-
2-Bereich ist das Auftreten von PIOs moglich, aber es ist unwahrscheinlich,
dass diese gefdhrlich werden. Bei Dynamiken im Level-3-Bereich ist von ge-
fahrlicher PIO-Anfélligkeit auszugehen.

Der Name Amplituden-Phasen-Kriterium leitet sich aus der Darstellung
des Ubertragungsverhaltens der Flugdynamik im Amplituden-Phasen-Dia-
gramm ab. Verwendet wird hierfiir das Ubertragungsverhalten von Steuer-
kraft auf Lingslagewinkel Fop, (s). Hierbei ist zu beachten, dass Gibson
die Dynamik des Steuerkraftsystems vernachléssigt und nur das statische
Ubersetzungsverhiltnis beriicksichtigt. Er begriindet dieses Vorgehen damit,
dass wahrend einer ausgepragten PIO der Pilot ndherungsweise mit einem
synchronen Verhalten agiere und dass der Kniippelausschlag daher die domi-
nante Grofle sei [29].

Innerhalb dieser Darstellung (s. Abb. 2.15) definiert er zuléssige Ampli-
tudenobergrenzen fir den Verstarkungsfaktor oberhalb der Phasenschnitt-
frequenz. Auf der Amplitudenachse sind Grenzen fiir die Amplitude bei w

27 Die Kriteriumsgraphik wurde urspriinglich fiir Flugdynamiken der Klasse IV
bestimmt, spater aber auch fiir andere Flugzeugklassen angewendet.
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Abbildung 2.14: Kriteriumsgraphik Phasengradientenkriterium nach
[31], Flugzeugklasse IV, Kategorie C

definiert. Sie sollen die Reaktion des Flugzeugs auf Kniippelausschldge be-
grenzen, so dass auch bei Maximalausschligen nur Schwingungsamplituden
im Léngslagewinkel von maximal ein bis zwei Grad entstehen kénnen. Gibson
definierte seine Ubertragungsfunktion in °/Ibf. Zu Vergleichszwecken sind an
der rechten Achse die Werte fiir ein Ubertragungsverhalten mit °/N angege-
ben.

Zusitzlich sind die Verliufe des Ubertragungsverhaltens oberhalb der
Phasenschnittfrequenz im Bereich w,. < w < w_200 begrenzt, so dass auch
oberhalb dieser Frequenz Phase und Amplitude weiter abfallen miissen. Auch
hier sind die Level so zu deuten, wie beim Phasengradientenkriterium.

Die beiden Kriterien sind so anzuwenden, dass zunéchst die Bewertung
an Hand des Phasengradientenkriteriums erfolgt. Gibson interpretiert eine
Abweichung des Amplituden-Phasen-Kriteriums von dieser Bewertung als
entsprechende Tendenz, die im schlimmsten Fall zu einer entsprechenden Ab-
wertung fithren kann.

In [59] und in [51] werden beide Kriterien als sehr effektiv zur PIO-
Erkennung dargestellt. Die Einschitzung in [59] mag aber etwas zu opti-
mistisch sein, da hier nur knapp ein Drittel der Dynamiken von [51] zur
Uberpriifung herangezogen wurde. Die Kriteriumsgrenzen wurden urspriing-
lich an Hand der LAHOS-Datenbank ausgelegt. Sie sind somit eigentlich nur
fir Kampfllugzeuge mit zentralem Steuerkniippel giiltig. Da die Kriterien auf
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Abbildung 2.15: Kriteriumsgraphik des Amplituden-Phasen-Kriteriums
nach [31], Flugzeugklasse IV, Kategorie C

allgemein giiltigen Prinzipien beruhen, wird aber auch die Anwendung auf
zivile Transportflugzeuge als moglich erachtet. In [24] wurde die Anwendung
des Phasengradientenkriteriums auf Flugdynamiken von Transportflugzeu-
gen demonstriert. Dabei stellten die Autoren fest, dass die Grenzen zu re-
striktiv sind. Eine Modifikation der Grenzen gaben sie jedoch nicht an. Das
Amplituden-Phasen-Kriterium verwendeten sie nicht.

Bandbreitenkriterium

Das Bandbreitenkriterium wurde 1982 von Hoh, Mitchell und Hodgkinson
[40] aufgestellt und weist viele Ahnlichkeiten zum Phasengradientenkriteri-
um auf. So verwendet es ebenfalls nur Informationen vom Frequenzgang des
Flugzeugverhaltens und betrachtet ebenfalls den Frequenzbereich oberhalb
der Phasenschnittfrequenz. Urspriinglich handelte es sich bei diesem Kriteri-
um ,nur” um ein Flugeigenschaftskriterium. Spéter wurde es aber auch zur
Feststellung einer vorhandenen PIO-Neigung erweitert [52].

Der Name des Kriteriums leitet sich aus dem ersten Kriteriumsparameter
ab. Als Bandbreite wy, o wird die Kreisfrequenz des Ubertragungsverhaltens
von Kniippelkraft oder Kniippelausschlag auf den Léngslagewinkel © defi-
niert, bis zu der das Flugzeug den Eingaben des Piloten ohne groflartige
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Schwierigkeiten (ohne bedeutende Kompensation des Piloten) folgen kann.
Bestimmt wird sie als die Frequenz, bei der eine Amplitudenreserve von 6 dB
oder eine Phasenreserve von 45° vorliegt, je nachdem welche der beiden Fre-
quenzen Kleiner ist. Im Sinn des Nyquist-Stabilitatskriteriums ldsst sich diese
Grenze als verfiigbare Reserve im Verstarkungsfaktor des Piloten oder in der
Toleranz gegeniiber Schwankungen in der Totzeit interpretieren. Je geringer
diese Frequenz ist, desto mehr muss der Pilot die Flugdynamik stabilisieren
und entsprechend vorhalten, also die Defizite der Flugdynamik entsprechend
kompensieren.

Der zweite Kriteriumsparameter ist der Phasenverzug (engl.: phase de-
lay) Tpn, der den hochfrequenten Phasenabfall oberhalb der Phasenschnitt-
frequenz beschreibt:

p(2wr) +180° w
Tph = _pl2r) 1807 2)(,u7r 180 [Ton] = s : (2.29)

Die Idee fiir diesen Parameter kam urspriinglich aus der Interpretati-
on des vorhandenen Phasenabfalls bei Dynamiken hoher Ordnung als reine
Totzeit. Die Verwendung der dquivalenten Totzeit 7. aus dem LOES-Ansatz
wurde aber als zu kompliziert angesehen. Stattdessen wurde 7,1, als Naherung
hierfiir eingefithrt?®. Neben der Vereinfachung der Parameterbestimmung ist
somit auch die Uberpriifung beliebiger Flugdynamiken (hohe Ordnung, un-
konventionelles Verhalten) moglich, bei denen sich ein LOES-Modell mogli-
cherweise gar nicht bestimmen lasst. Mathematisch handelt es sich bei 7,
und APR um den gleichen Kennwert, lediglich die Interpretation ist unter-
schiedlich.

Es existieren in der Literatur kontroverse Auffassungen dariiber, welches
Ubertragungsverhalten zur Bestimmung der Kennwerte zu verwenden sei.
Die Entwickler des Kriteriums weisen in ihren Berichten (z.B. [40], [51],
[52]) wiederholt darauf hin, dass das Ubertragungsverhalten Fer, (s) zu
verwenden sei. Handelt es sich bei der zu untersuchenden Flugdynamik um
ein weggesteuertes System, muss dementsprechend die Dynamik des Steuer-
kraftsystems ebenfalls beriicksichtigt werden. Dies wiederum kann sich auf
die Bandbreitenfrequenz und das zuléssige 7pn auswirken, wenn die Kenn-
kreisfrequenz des Kraftsystems verhéltnisméfig niedrig ist. Andere Autoren
(siehe z. B. [9], S. 136) sind sich der Problematik durchaus bewusst, sprechen
sich aber gegen eine Beschriankung der Eingangsgrofie aus. Sie begriinden
ihre Auffassung mit Studien, nach denen Boeing das Ubertragungsverhalten
Fos(s) bevorzuge und zu guten Ergebnisse komme.

Im Rahmen dieser Arbeit wird die Dynamik des Steuerkraftsystems nicht
beriicksichtigt, sondern immer mit dem Ubertragungsverhalten Fes(s) ge-
rechnet. Dieses Vorgehen geschieht aus den nachfolgenden Griinden. Gibson

28 Die Nidherung erfolgt iiber die Annahme, dass der Phasenversatz von mehr als
180° von einer Totzeit verursacht wird. Daher lasst sich tiber die Phasendifferenz
A bei einer Kreisfrequenz w# oberhalb w, diese Totzeit mit dem Ansatz Ay = Twx
abschitzen. Bei w* = 2w, taucht der Faktor 2 im Nenner von Gl. 2.29 auf.
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und Hess weisen in [26] darauf hin, dass die Steifigkeiten von Bedienelemen-
ten bei Transportflugzeugen meist sehr hoch seien, so dass die dynamischen
Eigenschaften bei der Bewertung der Flugeigenschaften kaum eine Rolle spie-
len. Zweitens ist die Masse von Hand und Arm mit dem Bedienelement ver-
bunden und verdndert dadurch dessen dynamischen Eigenschaften. Diesem
Sachverhalt wird bei der Pilotenmodellierung meist dadurch Rechnung ge-
tragen, dass die Kombination beider Elemente als neuromuskulédres System
beschrieben wird [48]. Es hat auch eine physiologische Ursache, da der Pilot
iiber propriozeptive Sinne Riickfithrschleifen von Kraft und Ausschlag bil-
det. Diesen Riickfithrschleifen wiirde bei Beriicksichtigung des Steuerkraft-
gefiihls in der Flugdynamik keine Rechnung getragen. Es ist stattdessen die
Auffassung des Autors, dass fiir dieses Kriterium die Eingangsgrofie verwen-
det werden soll, die tatsdchlich zur Kommandogenerierung verwendet wird
(bei Transportflugzeugen in der Regel der Ausschlag). Forderungen an das
Steuerkraftsystem sollten stattdessen separat bzw. komplementér untersucht
werden, aber in keinem Fall kombiniert.

Beide Kennwerte werden in einer Kriteriumsgraphik (wie Abb. 2.16) mit
der Bandbreitenfrequenz wy,e auf der Abszisse und dem Phasenverzug 7pn
auf der Ordinate dargestellt. Da diese Grenzen flugphasenabhéngig sind,
existieren mehrere Kriteriumsgraphiken. In den urspriinglichen Grenzen [40]
mussten fiir die Bandbreite auch Obergrenzen definiert werden. Einige Versu-
che, deren Bandbreite vergleichsweise hoch war, wurden mit Level 2 bewertet.

Zur Deutung dieser Anomalien wurde die Verwendung des Dropback-
Kriteriums als Ergédnzung zum eigentlichen Kriterium gepriift [52]. Wie sich
herausstellte, lieBen sich diese Ausreifier auf einen hohen Uberschwinger in
der Nickgeschwindigkeit zuriickfiihren [53]. Entgegen dem Originalkriterium
von Gibson wurde der Uberschwinger aber im Frequenzbereich iiber Fys(s)
bestimmt. Dadurch unterliegt dieser Hilfskennwert nicht mehr den Einschrén-
kungen des Originalkriteriums und lasst sich folglich auf beliebige Flugdyna-
miken anwenden. Er kann zu dem auch in Flugversuchen aus experimentell
bestimmten Frequenzgidngen bestimmt werden.

Eine weitere Hilfsgrofle zur Bestimmung der PIO-Anfilligkeit stellt die
Bandbreite der Bahnbewegung wy, , dar®?. Sie wurde urspriinglich als eigen-
stdndiges Flugeigenschaftskriterium aufgestellt und beschreibt das Folgever-
halten der Bahnbewegung. Idealerweise sollte eine enge Kopplung mit der
Bandbreitenfrequenz w, e bestehen, damit die Bahnbewegung fiir den Pilo-
ten vorhersehbar ist. Ist wp, viel kleiner als wp,e kann das zum Ubersteuern
durch den Piloten fiihren, wodurch niederfrequente PIOs angeregt werden
koénnen.

In der Literatur sind separate Grenzen fiir Flugeigenschaftsstufen und
PIO-Anfélligkeit gegeben. Leider sind diese Grenzen sehr vielféltig. Es fallt
bei diesem Kriterium auch mehr als bei jedem anderen Kriterium auf, dass oft

29 Die Bandbreite wird von der Ubertragungsfunktion F.5(s) iiber den Phasen-
rand von 45° bestimmt. Im Gegensatz zur Bandbreite wy, @ wird der Amplituden-
rand nicht betrachtet.
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[61] (durchgezogene Linien fiir Flugeigenschaftsgrenzen, gestrichelte Li-

nien fiir PIO-Grenzen)
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keine ausreichenden Begriindungen fiir die Anderungen der jeweiligen Gren-
zen gegeben werden. Im Rahmen dieser Arbeit interessieren nur die Grenzen
fir Transportflugzeuge bei Landeanfliigen, weshalb auf Kriteriumsgraphiken
fur Kampfllugzeuge nicht eingegangen wird.

Die ersten separaten Grenzen (Flugeigenschaften und PIO) fiir Trans-
portflugzeuge wurden in [52] ver6ffentlicht. Sie basierten auf In-Flight-Unter-
suchungen von Calspan [3, 85]. Die Flugeigenschaftsgrenzen fiir den Level-2-
Bereich wurden in [23] mit den dort beschriebenen Versuchen etwas weiter
gezogen. Bei diesen Grenzen wurde das Steuerkraftsystem bewusst heraus-
gerechnet und die Grenzen fiir die Bandbreiten entsprechend modifiziert.
Leider gibt der Konferenzbeitrag keinen Aufschluss dariiber, wie und warum
eine solche Anpassung erfolgt®’. Der Autor ist der Ansicht, dass eine solche
Anpassung auf Basis der dort angegebenen Daten keinesfalls erforderlich ist.
Eine dhnliche Darstellung der Grenzen wurde von den gleichen Autoren ein
Jahr spater mit leicht unterschiedlichen Knickpunkten veréffentlicht [24].

Die PIO-Grenzen wurden in [43] leicht modifiziert, wobei sich die Autoren
auf eine nicht 6ffentlich zugéngliche Quelle beziehen. Hiernach gelten &hn-
liche Grenzen fiir Transportflugzeuge wie fiir Kampfllugzeuge. Unterschiede
ergeben sich nur oberhalb von 7o = 0, 15 s. Dort ist die PIO-Anfilligkeit bei
Transportflugzeugen von der Bandbreitenfrequenz wy,, abhéngig. Gegeniiber
den Originalgrenzen ist die genannte Obergrenze 7o, = 0, 15 s auch bei hohen
Bandbreiten die Trennlinie zwischen PIO-freien und potentiell PIO-anfalligen
Dynamiken. Zudem wurde die Grenze fiir die Bandbreite wp, e mit 1 rad/s auf
den Wert fiir Kampfllugzeuge abgesenkt. Unterhalb dieser Frequenz wurde
eine PIO-Gefahr vermutet, sollte der Dropback zu hoch sein (genaue Gren-
zen wurden nicht definiert). In [50] wurde statt des Dropbacks ein Grenzwert
fiir den Uberschwinger in der Nickgeschwindigkeit angegeben. Unterhalb von
1 rad/s wird der Uberschwinger als ein Indikator fiir PIO-Anfilligkeit und
oberhalb von 1 rad/s als ein Indikator fiir Bobbling interpretiert. Zudem
wurde die obere Grenze auf 7, = 0,14 s abgesenkt. Diese Grenzen wurden
in [24] prinzipiell und in [51] vollstdndig ibernommen.

Grenzwerte fiir die Bandbreite wp,e sind in drei Publikationen (][50, 24,
54]) unterschiedlich. Der Bericht [51] wiederholt die Grenzen aus [53] und
wird als aktuellste Version angesehen. Etwas andere PIO-Grenzen wurden in
[59] angegeben, wobei keine Angaben zur Quelle gemacht wurden.

In dieser Arbeit werden die Grenzen aus [51] verwendet, die in Abb. 2.16
dargestellt sind. Obwohl das Steuerkraftsystem vernachléssigt wird, werden
die Grenzen mit berticksichtigter Steuerkraft angewendet. Eine Absenkung
fiir den Fall ohne Steuerkraftsystem stiinde im Konflikt zu den Ausfithrungen
in [9] und den Ansichten des Autors.

In den Berichten [51, 59] wird das Bandbreitenkriterium als sehr wirk-
sam zur PIO-Bewertung angegeben. Da ausschliellich Frequenzbereichsgro-

30 Vermutlich wurde der Phasenabfall des Steuerkraftsystems in den durchgefiihr-
ten Versuchen bestimmt und zur Berechnung der neuen Bandbreiten eingesetzt.
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Ben zum Kriterium gehoren, lasst es sich auf Flugdynamiken jeder Ordnung
anwenden. Der Nickrateniiberschwinger wird im mittleren Frequenzbereich
bestimmt und erlaubt daher die gezielte Vorhersage von Bobbling-Tendenzen.

Neal-Smith-Kriterium

Dieses Kriterium wurde von Neal und Smith [60] entwickelt, weil sich die bis-
herigen Flugeigenschaftskriterien als ungeeignet erwiesen, um neuartige Flug-
zeugantwortverhalten zu bewerten. Im Unterschied zu allen vorher beschrie-
benen Kriterien wird bei ihm der geschlossene Regelkreis Pilot-Flugzeug wéh-
rend einer Kompensationsaufgabe in der Langslage untersucht. Hierzu muss
das Pilotenverhalten abgeschétzt werden, wozu das Crossover-Pilotenmodell
nach Gl. 2.23 genutzt wird.

Die Bestimmung der Modellparameter erfolgt bei Vorgabe der Totzeit
7p durch Einstellen bestimmter Leistungsparameter des geschlossenen Regel-
kreises. Der erste Parameter ist die Bandbreitenfrequenz des geschlossenen
Regelkreises, die, anders als beim Bandbreitenkriterium, iiber einen Phasen-
abfall von -90° definiert ist. Unterhalb dieser Frequenz muss der Amplitu-
denabfall auf exakt -3 dB absinken (engl.: droop). In einigen Quellen (z.B.
[65, 57]) wird die Forderung beziiglich des Amplitudenabfalls gelockert, so
dass geringere Amplitudenabfille ebenfalls akzeptiert werden. In dieser Ar-
beit werden die exakten Grenzen verwendet.

In [51] wird erldutert, wie in unterschiedlichen Studien mit der Bandbrei-
tenfrequenz und der Totzeit des Piloten experimentiert wurde. Eine Empfeh-
lung fiir die Auswahl von Werten zur Untersuchung von Transportflugzeugen
wurde nicht gegeben. Daher werden hier als Bandbreitenfrequenz wy, e = 1,5
rad/s und als Totzeit 7p = 0,25 s verwendet. Diese Werte entsprechen den
Parametern in [65] fiir Kategorie C Flugphasen.

Als Kriteriumsparameter werden die Resonanzspitze des geschlossenen
Regelkreises A, und der Phasenwinkel des Piloten an der Bandbreitenfre-
quenz bestimmt®!'. Die Resonanzspitze ist ein Ma8 fiir die Dampfung des ge-
schlossenen Regelkreises. Der Phasenwinkel beschreibt die erforderliche Kom-
pensation des Piloten, um die vorgegebenen Leistungsvorgaben zu erreichen.
Bei positiven Werten leistet der Pilot Phasenvorhalt, d. h. er schitzt die
Flugzeugbewegung in die Zukunft ab. Bei negativen Werten glittet der Pilot
das Flugzeugverhalten, weil es fiir ihn ansonsten zu schnell (zu empfindlich)
reagieren wiirde (s. Abb. 2.17).

Die urspriinglichen Kriteriumsgrenzen galten nur fiir Kampfllugzeuge in
Flugphasen der Kategorie A. Im Laufe der Jahre wurden auch Kriteriums-
grenzen fir den Landeanflug entwickelt. Eine solche Grenze ist in [59] an-
gegeben. Die Autoren beziehen sich dabei auf einen DLR-internen Bericht.
Fiir Verkehrsflugzeuge existieren keine eigenen Grenzen. Daher wird hier die
allgemeine Grenze fiir Landeanfliige verwendet, wie in Abb. 2.17 angegeben.
Fiir die PIO-Anfélligkeit konnen die gleichen Grenzen verwandt werden. In

31 Im Phasenwinkel des Piloten ist der Totzeiteinfluss herausgerechnet.
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der urspriinglichen Version des Kriteriums waren Bereiche gekennzeichnet, in
denen PIOs zu erwarten sind. Mitchell und Hoh [51] gehen davon aus, dass
bei Dynamiken mit Level-3-Beurteilung immer von einer PIO-Anfélligkeit
ausgegangen werden kann.

Das Neal-Smith-Kriterium ist eines der am haufigsten verwendeten Flug-
eigenschaftskriterien und unterlag standigen Verdnderungen. Es bietet die
Moglichkeit iiber Variation der Bandbreitenfrequenz die Empfindlichkeit der
Systemstabilitit gegeniiber Verdnderungen in der Pilotenaggressivitéit zu un-
tersuchen. Nachteilig ist die Unsicherheit beziiglich der vorzugebenden Para-
meter fir Pilotentotzeit und Bandbreitenfrequenz.
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Abbildung 2.17: Kriteriumsgraphik des Neal-Smith-Kriteriums

71






Kapitel 3

Flugdynamikdatenbank

In diesem Kapitel wird die Erzeugung der Flugdynamikdatenbank erlautert,
die zur Untersuchung von Umschaltvorgingen aufgestellt wurde. Dafiir stand
ein nichtlineares Flugsimulationsmodell eines Kurz- und Mittelstreckentrans-
portflugzeugs mit elektronischem Flugsteuerungssystem zur Verfiigung. Zu-
erst wird das Referenzflugzeug kurz vorgestellt. AnschlieBend werden die Re-
ferenzflugzusténde fiir die Umschaltuntersuchungen bestimmt. In den ausge-
wéahlten Referenzflugzustdnden wurden dquivalente Systeme niedriger Ord-
nung ([8], [65]) der verschiedenen Regelgesetze in Form von Zustandsraum-
modellen identifiziert. Deren Modellordnung hing vom jeweiligen Regelgesetz
ab (Normal Law — 3. Ordnung, Direct Law — 4. Ordnung). Die einzelnen Flug-
dynamiken in der Datenbank bestehen aus den zuvor identifizierten Modellen,
gef. nach Modifizierung einzelner Modellparameter, und einem linearisierten
Aktuatormodell zweiter Ordnung (zahlenméBig sind sie in Anhang A ange-
geben). Das Kapitel endet mit einer Beschreibung aller in der Datenbank
enthaltenen Flugdynamiken (inkl. deren Struktur) und aller untersuchten
Umschaltkonstellationen.

3.1 Referenzflugzeug

Bei dem Referenzflugzeug handelt es sich um eine modifizierte Version der
VEW 614 (Abb. 3.1), die Daimler-Benz Aerospace Airbus mit einem elektro-
nischen Flugsteuerungssystem ausstattete. Hierzu entfernten sie die mecha-
nischen Teile des Steuerungssystems (Seile, Gesténge, etc.) und ersetzten sie
durch elektrische Leitungen, Computer und Aktuatoren. Die Steuerhorner
ersetzten sie durch Sidesticks. Das Flugzeug erhielt darauthin den Namens-
zusatz Advanced Technology Demonstrator (ATD). Mit ihm wurden mehre-
re Testfliige durchgefiihrt, einschliellich Flugeigenschaftsversuche, die aber
nicht im Detail publiziert wurden.
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aaaaaaaaaaa

Abbildung 3.1: Dreiseitenansicht VEW 614, Zeichner: Bastian Mail un-
ter CC BY-SA 3.0

Bei diesem Passagierflugzeug mit einer max. Abflugmasse von 20.000 kg
handelt es sich nach MIL-STD-1797A [65] um ein Flugzeug der Klasse II
(Class II, vgl. Tab. 2.1). Ahnliche Abflugmassen besitzen die Dassault Fal-
con 2000, die Embraer ERJ 135 und die Gulfstream G 280. Es wurde mit
zwei Strahltriebwerken fiir eine maximale Reichweite von ca. 2000 km kon-
zipiert. Dabei besitzt es eine Tiefdeckeranordnung mit positiver V-Stellung
und einem gewohnlichen Kreuzleitwerk. Die geringe Fliigelpfeilung (15°) be-
schrankt die maximale erreichbare Machzahl auf unter 0,7. Somit liegt die
Reisemachzahl deutlich unterhalb der heutiger Flugzeugtypen, die im trans-
sonischen Geschwindigkeitsbereich (Ma > 0,8) fliegen kénnen. Diese und wei-
tere Flugzeugparameter sind in Tabelle 3.1 angegeben.

Tabelle 3.1: Flugzeugparameter der VFW-614

Spannweite 21,5 m  Reiseflugmachzahl 0,65
Streckung 7,22 Startschub 2x33,24 kN
Fliigelfliche 64 m? Max. Startmasse 20.000 kg
HLW-Fliche 18 m?  Mittlere Fliigeltiefe 3,159 m
SLW-Fliche 9,45 m?  Pfeilung (25%-Linie) 15°
Lénge 20,586 m  Hohenruderausschlag -20°/ +16°
V-Stellung 3°
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Da das Flugzeug auch auf unbefestigten Pisten in Entwicklungslandern
landen konnen sollte, ergaben sich neben der erforderlichen Kurzstartfahig-
keit weitere flugmechanische Besonderheiten. Zum Einen befinden sich bei-
de Triebwerke auf der Oberseite der Fliigel, wodurch Triebwerksschaden auf
Grund von kleinen Steinen und Sand vermieden werden sollten. Zum Anderen
erlaubte die Triebwerkshochlage eine kurze und somit stabile Fahrwerksge-
staltung.

Das elektronische Flugsteuerungssystem wurde in allen Bewegungsachsen
mit zwei Regelgesetzen ausgelegt, dem Normal Law und dem Direct Law. Eine
Zwischenstufe ist nicht vorhanden. Das Normal Law wurde um die Querachse
als nz-Vorgaberegelung mit verschiedenen Schutzfunktionen ausgelegt. Die
Giiltigkeit des Reglers ist auf einen Schwerpunktbereich von 20% bis 28% der
mittleren Fliigeltiefe beschriankt. Ein Flare Mode (zur Steuerung wahrend des
Abfangbogens) ist nicht vorhanden, weshalb der Pilot bei der Landung immer
manuell in das Direct Law schalten musste.

Zur Bestimmung der Referenzdynamiken stand ein nichtlineares 6-Frei-
heitsgrad-Simulationsmodell dieses Flugzeugs zur Verfiigung. Das Modell be-
stand aus einer in Flugversuchen identifizierten Aerodynamik, einem nicht-
linearen Triebwerksmodell sowie aus den entworfenen und geflogenen Regel-
gesetzen. Der zuldssige Schwerpunktbereich des ungeregelten Flugzeugs liegt
zwischen 16% und 32% der mittleren Fliigeltiefe.

3.2 'Wahl der Flugszenarien

Zur Bestimmung von Flugdynamiken werden im Rahmen dieser Arbeit nur
Flugszenarien betrachtet, die der Pilot in der Regel manuell durchfiihrt. Bei
heutigen Transportflugzeugen sind dies tiblicherweise die Start- und Lande-
phasen, d.h. Flugphasen der Kategorie C nach Tab. 2.2.

Waiéhrend der vergleichsweise kurzen Startphase tétigt der Pilot wenig
korrigierende Eingaben und fliegt eher mit einem vorwissenden Verhaltens-
muster. Relativ schnell schaltet er auf den Autopiloten um, weshalb sich diese
Flugphase fir den Untersuchungszweck nicht geeignet.

Genauso sowenig eignet sich der Abfangvorgang. Diese Phase ist fliege-
risch sehr anspruchsvoll, erfordert aber eine reale Flugumgebung, um den
auftretenden Stresspegel und die entsprechenden Beschleunigungseindriicke
korrekt wiederzugeben. Daher werden die Flugdynamiken in Anbetracht der
verfiigbaren Versuchsbedingungen fiir zwei Referenzszenarios wiahrend des
Landeanflugs gewahlt.

In Abb. 3.2 ist ein typischer Flugverlauf fiir den Landeanflug zu sehen.
Das Flugzeug befindet sich zunéchst in einer Héhe von 3.000 Fufl und fliegt
mit einer wahren Fluggeschwindigkeit von 170 kn. Die Klappen befinden sich
in Konfiguration 2 und das Fahrwerk ist eingefahren. Am Endanflugpunkt
(engl.: final approach fiz) geht das Flugzeug in einen 3°-Sinkflug iiber. Die
Klappen werden in Konfiguration 3 verfahren und das Fahrwerk ausgefah-
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ren. Gleichzeitig verzogert das Flugzeug. In Bodennéhe leitet der Pilot den
Abfangbogen ein und setzt das Flugzeug auf der Landebahn auf.

Szenario A

="

H = 3000 ft

Szenario B

Abbildung 3.2: Flugverlauf wihrend des Landeanflugs

Fir die nachfolgenden Untersuchungen werden zwei verschiedene Szena-
rien gewahlt. In Szenario A erfolgt die Umschaltung im Regelgesetz wiahrend
des Horizontalflugsegments, wiahrend der Pilot die Fahrt und die Hohe halt.
In Szenario B befindet sich das Flugzeug im Sinkflugsegment mit einer wah-
ren Fluggeschwindigkeit von 150 kn, wobei die Umschaltung in jeder beliebi-
gen Hohe auftreten kann. Die Masse des Flugzeugs betragt in beiden Féllen
17.400 kg.

Bei klassischen Flugdynamiken (d.h. ohne Vorgaberegelung, wie z.B.
iiber Nickgeschwindigkeit oder Lastvielfache) schlieft der Pilot in den bei-
den Szenarien zwei Regelschleifen. Die duflere Regelschleife schliefit er, um
die Bahnbewegung (Flugbahnwinkel oder Héhe) zu kontrollieren. Da diese
Regelung allein aber zu langsam und zu ungenau ware, bedient sich der Pilot
des Léangslagewinkels als Hilfsgrofle. Durch Schlieflen des inneren Regelkreises
um den Léangslagewinkel kontrolliert der Pilot die Langslage des Flugzeugs,
welche ihm als Indikator fiir den sich einstellenden Bahnwinkel dient. Re-
sultierende Abweichungen im Bahnwinkel korrigiert er durch Nachregeln des
Léngslagewinkels. Ein gutes Flugzeugverhalten beziiglich der Flugzeuglédngs-
lage ist daher Voraussetzung fiir eine gute Kontrolle der Bahnbewegung durch
den Piloten.

Bei Verwendung einer Vorgaberegelung kann es sein, dass die innere Re-
gelschleife entfallt. Der Pilot erhalt alle erforderlichen Informationen zur di-
rekten Kontrolle der Bahnbewegung auf seinem Display. Im Fehlerfall, bei
Umschaltung der Regelgesetze auf ein konventionelles Flugzeugverhalten,
muss er diese Schleife jedoch wieder schliefen. Fiir den Zweck der vorlie-
genden Untersuchung wird angenommen, dass auch in diesem Fall das Flug-
zeugverhalten in der Léngslage von entscheidender Bedeutung ist. Zu grofle
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Unterschiede in diesem Verhalten vor und nach der Umschaltung erfordern
eine starke Adaptionsfihigkeit des Piloten, die er unter den gegebenen Um-
stdnden moglicherweise nicht besitzt.

3.3 Aufstellen der Datenbank

3.3.1 Basisflugdynamiken und Trimmzustiande

Zum Aufstellen der Datenbank wurden aus dem Simulationsmodell des Re-
ferenzflugzeugs 16 Basisflugdynamiken als LOES-Modelle im Zustandsraum
identifiziert. Tischler und Remple [82] beschreiben das allgemeine Vorgehen
zur Identifikation im Frequenzbereich und zur Uberfiihrung von Ubertra-
gungsfunktionen in Zustandsraummodelle. In [8] wird konkret auf die Identi-
fikation von LOES-Modellen eingegangen und die Wichtigkeit des Lastvielfa-
chen im Momentanzentrum n 7z hervorgehoben. Dessen Berechnung ist
in [22] angegeben.

In jedem der beiden beschriebenen Szenarien (A und B) wurden fiir vier
verschiedene Schwerpunktlagen die jeweilige Normal-Law- und Direct- Law-
Dynamik bestimmt. Zwei Schwerpunktlagen (21%, 26%) lagen innerhalb des
Giiltigkeitsbereiches des Reglers, die anderen beiden lagen auf den Rand-
punkten des giiltigen Schwerpunktbereichs.

In Tabelle 3.2 sind die jeweiligen Trimmwerte und Schwerpunktlagen an-
gegeben.

Bei der Identifikation der Ubertragungsfunktionen der Normal-Law- und
Direct-Law-Dynamiken zeigte sich, dass die dquivalenten Totzeiten bei allen
Flugdynamiken relativ hoch waren (180 — 220 ms). Die Ursache hierfiir lag in
der elektronischen Flugsteuerung (Aktuatoren, Rechner). Laut den militéri-
schen Richtlinien [62, 65] sollte die Totzeit bei zufriedenstellenden Flugzeu-
gentwiirfen aber unter 100 ms liegen, auch bei Transportflugzeugen. Deshalb
bestand die Gefahr, dass die Referenzflugdynamiken bereits auf Grund der
hohen dquivalenten Totzeit schlechte Flugeigenschaftsbewertungen erhalten.

Weder im Simulator noch bei den Testfliigen erfolgte eine ausgiebige Prii-
fung der Flugeigenschaften des Flugzeugs, woher Pilotenbewertungen héitten
abgeleitet werden konnen. Zwar bewerteten Versuchspiloten das Flugzeugver-
halten im Rahmen von Wirbelschleppenuntersuchungen im Simulator immer
als gut, aber Flugaufgaben, die das Flugzeug und den Piloten an ihre Grenzen
bringen, wurden bisher nicht getestet.

Um die vorhandene Unsicherheit in der Flugeigenschaftsbewertung zu
beseitigen, wurde die dquivalente Totzeit bei allen Basisflugdynamiken pau-
schal reduziert. Dadurch sollten zumindest im Nominalfall (Normal Law) kei-
ne schlechten Flugeigenschaften auf Grund der Totzeiten zu erwarten sein.

32 Das Momentanzentrum beschreibt den Punkt eines Flugzeugs, an dem die
Translationsgeschwindigkeit wiahrend einer Rotation verschwindet, also eine reine
Rotationsgeschwindigkeit auftritt.
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Eine Reduktion um 80 ms wird dabei als durchaus realistisch angesehen, da
es sich bei dem Flugzeug um einen Technologiedemonstrator handelte. Bei
einer tatséchlichen Serienproduktion wére die Totzeit geringer.

Tabelle 3.2: Trimmwerte in den Referenzflugzusténden

Zustand Flugge- Flughohe Bahn- Klap- Schwer- Anstell-

schwin- winkel  pen- punkt winkel

digkeit konf.
1 170 kn 3000 ft 0° 2 16 % 3,2°
2 170 kn 3000 ft 0° 2 21 % 3,1°
3 170 kn 3000 ft 0° 2 26 % 3,0°
4 170 kn 3000 ft 0° 2 32 % 2,9°
5 150 kn 3000 ft -3° 3 16 % 3,2°
6 150 kn 3000 ft -3° 3 21 % 3,0°
7 150 kn 3000 ft -3° 3 26 % 2,9°
8 150 kn 3000 ft -3° 3 32 % 2,7°

3.3.2 Struktureller Aufbau der Flugdynamiken

Der strukturelle Aufbau der Datenbank ist fiir alle Flugdynamiken gleich und
in Abb. 3.3 dargestellt. Zu den Dynamiken gehoren vier Blocke: 1) Verstér-
kungsfaktor, 2) Totzeit, 3) Aktuator und 4) LOES-Modell.

Der Verstiarkungsfaktor Ksens ordnet je nach Regelgesetz dem Kniip-
pelausschlag d<(t) eine bestimmte Flugzeugreaktion linear zu. Er setzt sich
aus mehreren einzelnen Verstidrkungen zusammen:

Ksens = K1 Ky KrLz. (3.1)

Der Faktor K resultiert aus dem verwendeten Versuchsaufbau. Der ver-
flighare Kniippelweg des verwendeten Sidesticks war gegentiber dem Original-
flugzeug stark reduziert. Um dennoch ein dhnliches Ansprechverhalten zu er-
reichen und dabei Ausschlagsbegrenzungen des Steuerkniippels zu vermeiden,
erfolgte eine Anpassung der stationdren Zuordnung zwischen Kniippelaus-
schlag und dem Reglerkommando. Der Faktor betrug K1 = 1,78, wodurch
die Wirksamkeit bei gleichem Kniippelausschlag nahezu verdoppelt wurde.

Das LOES-Modell besitzt einen eigenen Verstérkungsfaktor K ,, der aus
dem Modell herausgezogen und dem ersten Teilblock zugeordnet wurde. Je
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Abbildung 3.3: Struktureller Aufbau der Flugdynamiken
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nach Regelgesetz symbolisiert er die Zuordnung des Hohenruderausschlags
zur Nickgeschwindigkeit (Normal Law) oder zum Léngslagewinkel (Direct
Law). Der Verstarkungsfaktor K rrz wird im nachfolgenden Abschnitt erldau-
tert. Nur das Produkt aller Einzelverstarkungen definiert die Steuerempfind-
lichkeit des Flugzeugs eindeutig.

Die dquivalente Totzeit 7. entspricht der Totzeit des jeweiligen LOES-
Modells, allerdings um den Phasenabfall des Aktuators reduziert. Genauso
wie der Verstarkungsfaktor K, wird sie aus dem LOES-Modell herausgeldst.

Das Hohenruder wird durch einen Aktuator betétigt, der hier durch einen
Tiefpassfilter zweiter Ordnung mit der Eckfrequenz woa = 45 rad/s und
dem Diampfungsgrad Da = 0,7 modelliert wurde®®. Nichtlinearititen des
Aktuators (Begrenzungen, Totzonen) wurden vernachldssigt.

Das LOES-Modell beschreibt das Antwortverhalten des Flugzeugs y(t)
auf eine Hoéhenrudereingabe 7(t). Die Ordnung der Modelle und somit die
Dimension des Zustandsvektors héngen vom jeweiligen Regelgesetz ab. Fiir
das Normal Law wird ein Modell mit den drei Zustandsgréfien Anstellwinkel
a, Nickgeschwindigkeit ¢ und Bahnwinkel « herangezogen. Das resultierende
Ubertragungsverhalten ist dritter Ordnung. Fiir das Direct Law kommt die
Geschwindigkeit als weitere Zustandsgrofle hinzu. Dadurch erhilt man das
herkémmliche lineare Gleichungssystem vierter Ordnung mit Nickbewegung
und Bahnbewegung.

3.3.3 Aufstellung der LOES-Modelle

Die identifizierten Basisflugdynamiken wurden nicht direkt in die Flugdy-
namikdatenbank aufgenommen. Sie waren die Ausgangsbasis fiir die Erzeu-
gung realistischer Flugdynamiken, zwischen denen Umschaltungen auch in
der Praxis auftreten kénnten. Folgendes Vorgehen wurde zur Aufstellung der
Datenbank gewéhlt und umgesetzt:

1. Erhéhung der Gesamtanzahl der verfligbaren Direct- Law-Dynamiken
durch Permutation von drei Kennwerten (Nickddmpfung My, dquiva-
lente Totzeit Te und Verstirkung K rrz) der jeweiligen Basisflugdyna-
miken.

2. Analyse der Unterschiede zwischen den Flugdynamiken aller moglichen
Umschaltkonstellationen von Normal Law auf Direct Law an Hand
von zwei Frequenzgangskennwerten der reinen Flugdynamiken (Ver-
starkungsfaktor Fery (w~) und mittlerer Phasengradient APR). Fiir
die moglichen Umschaltkonstellationen galten folgende Restriktionen:

e Es treten nur Umschaltungen von Normal-Law- zu Direct- Law-
Dynamiken auf.

33 Die Kennwerte des Aktuators wurden in Anlehnung an [7] gewéhlt. Die Eck-
kreisfrequenz wurde dabei bewusst tiefer angesetzt als dort angegeben, da bei einem
Transportflugzeug geringere Aktuatorbandbreiten als bei Kampfflugzeugen erforder-
lich sind.
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e Umschaltungen kénnen nur zwischen Dynamiken des gleichen
Szenarios (A oder B) auftreten.

e Umschaltungen kénnen von Normal-Law- zu Direct-Law-Dyna-
miken mit gleichem Schwerpunkt auftreten (alle Variationen der
drei Kennwerte moglich).

e Umschaltungen kénnen dariiber hinaus zu Direct- Law-Dynami-
ken mit anderem Schwerpunkt auftreten, wobei nur die Nick-
démpfung zusétzlich variiert.

3. Auswahl einer begrenzten Anzahl von Flugdynamiken mit moglichst
unterschiedlichen Kennwerten Fer,, und APR, wobei die Anzahl der
Normal-Law-Dynamiken pro Szenario auf zwei begrenzt wurde. Diese
bildeten die jeweiligen Referenzdynamiken fiir die moglichen Umschalt-
konstellationen.

Zur Variation der Nickddmpfung wurde das entsprechende Element der
Systemmatrix A mit zwei verschiedenen Faktoren skaliert. Eine reduzierte
Nickdémpfung tritt z.B. beim Verlust des inneren Diampfungsregelkreises
oder bei Verringerung der Leitwerks- oder Ruderflichen auf. Alles zieht einen
Auftriebsverlust nach sich und verringert dementsprechend die ddmpfende
Wirkung des Hohenleitwerks. Die Formel fiir die resultierende Nickdédmpfung
M 4 lautet unter Beriicksichtigung des jeweiligen identifizierten Wertes M g m:

Mg = kv, Mawm — mit kg, € {0,75; 1}. (3.2)

Eine Anderung der dquivalenten Totzeit beeinflusst direkt die Reaktions-
zeit der Flugdynamik auf ein Pilotenkommando. Unterschiede kénnen sich
durch verschiedene Taktraten oder durch verldngerte Signallaufzeiten zur
Verarbeitung der Steuerkommandos ergeben. Letzteres kann durch die Im-
plementation von Flugregler und Aktuatorregler auf verschiedenen Rechnern
entstehen. Auflerdem haben verschiedene Filterdynamiken (z. B. Kerbfilter,
Tiefpassfilter) einen Einfluss auf den Phasenabfall bei hoheren Frequenzen.
Die dquivalente Totzeit 7. ergibt sich aus der gemessenen Totzeit der jewei-
ligen Basisflugdynamik 7., und der Verdnderung A7e:

Te = Te,m + ATe mit ATe € {0ms; 40ms; 80ms}. (3.3)

Ein verdnderter Verstarkungsfaktor K rrz verdndert die Zuordnung von
Kniippelausschlag zu Steuerkommando. Erhoht er sich, so reagiert das Flug-
zeug empfindlicher auf die Eingaben des Piloten. Verringert er sich, reagiert
das Flugzeug erst bei grofleren Ausschldgen. Mogliche Einflussfaktoren auf
den Verstarkungsfaktor konnen Reglerkoeffizienten (auch im Fehlerfall nicht
passend eingestellte), Beschddigung der Ruderflichen oder Vereisungserschei-
nungen am Hohenruder sein. Die Menge aller betrachteten Verstarkungsfak-
toren lautet:

Kz € {0,5; 0,75; 1,0; 1,5; 2,0; 3,0}.
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Die Spanne der einzelnen Parameter wurde bewusst so gewahlt, dass ei-
nige Parameterkombinationen Flugdynamiken generierten, die bereits ohne
Umschaltung Flugeigenschaftsprobleme erwarten lassen. So wurde der maxi-
male Verstarkungsfaktor mit Faktor 3 absichtlich sehr hoch gewé&hlt.

In der Datenbank sind 288 Direct-Law-Dynamiken verfiigbar. Aus ihnen
wurden 31 Flugdynamiken ausgewdhlt und zusétzlich vier (aus 8) Normal-
Law-Dynamiken. Sie sind in Tabelle 3.3 aufgelistet und in Anhang A mit ihren
Zahlenwerten angegeben. Eine der Flugdynamiken wird in Kombination mit 2
verschiedenen Normal-Law-Dynamiken untersucht. Nachfolgend werden nur
noch die fiir die Versuche ausgewéhlten Flugdynamiken betrachtet.

Tabelle 3.3: Auflistung aller Flugdynamiken der Flugdynamikdatenbank

Bezeichnung Sp! Kruz' A7 quIV
N2 21% 1 0 1
N4 32% 1 0 1
N6 21% 1 0 1
N7 26% 1 0 1
D1 16% 1 0 1
D2 21% 1 0 1
D2K 21% 2 0 1
D2-1 21% 1 0 0,75
D2-1K 21% 1,5 0 0,75
D2-2J 21% 0,5 40 0,75
D2-3 21% 1 80 0,75
D2-3K 21% 3 80 0,75
D2-4J 21% 0,75 40 1
D4 32% 1 0 1
D4K 32% 2 0 1
D4-1 32% 1 0 0,75
D4-1K 32% 1,5 0 0,75
D4-2J 32% 0,5 40 0,75
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Bezeichnung SP! Kz At k"
D4-3 32% 1 80 0,75
D4-3K 32% 3 80 0,75
Db 16% 1 0 1
D5-1 16% 1 0 0,75
D6 21% 1 0 1
D6K 21% 2 0 1
D6-2J 21% 0,5 40 0,75
D6-3K 21% 3 80 0,75
D6-4 21% 1,5 40 1
D7 26% 1 0 1
D7K 26% 2 0 1
D7-1 26% 1 0 0,75
D7-1K 26% 1,5 0 0,75
D7-3K 26% 3 80 0,75
D7-4K 26% 2 40 1
D8 32% 1 0 1

TSP = Schwerpunktlage: Angabe in Prozent der mittleren Flii-
geltiefe [,.

T KrLz = Verstarkungsfaktor: beeinflusst das Ubersetzungs-
verhéaltnis von Sidestickausschlag auf Flugzeugreaktion. Ein
Faktor von 1 bedeutet keine Verdnderung gegeniiber dem ur-
spriinglichen Verstarkungsfaktor der gemessenen Basisflugdy-
namik.

UL A7, = Totzeitdnderung: Angabe in ms. Sie steht fir den
Zuwachs in der dquivalenten Totzeit der gemessenen Basis-
flugdynamik und ist positiv bei einer Erhohung der Totzeit.

VM o = Skalierungsfaktor der Ersatzgrofie M von der gemes-
sen Basisflugdynamik. Ein Faktor kwm, kleiner 1 bedeutet eine
Reduktion dieser Ersatzgrofie.
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Die Bezeichner der Dynamiken wurden so gewéhlt, dass bereits erkennbar
ist, ob es sich bei der jeweiligen Flugdynamik um eine Normal-Law-(N) oder
um eine Direct-Law-Dynamik (D) handelt. Die erste Ziffer danach gibt den
Referenzzustand der zugrunde liegenden Basisflugdynamik an. Die Zahlen
oder Buchstaben nach dem Bindestrich symbolisieren Modifikationen gegen-
iiber der gemessenen Basisflugdynamik (Zahlen — Veranderung in Verstér-
kung, Totzeit und Nickdampfung moglich; K — Hoherer Verstarkungsfaktor;
J — Niedrigerer Verstiarkungsfaktor).

Mit den ausgewéhlten Flugdynamiken wurden 32 verschiedene Umschalt-
konstellationen generiert, die zu vier Umschaltscharen zusammengefasst wur-
den. Bei der Auswahl der Konstellationen wurden die Unterschiede im Ver-
starkungsfaktor |Fery (jwr)| (in dB) und im mittleren Phasengradienten
APR — zwischen den Dynamiken vor (N) und nach (D) der Umschaltung —
bertiicksichtigt.

AlFery| = |Fory (jwr)lp — [Fery (jwr)| x (3.4)
AAPR = APRp — APRx . (3.5)

Positive Werte von A |Fep, | entsprechen einer Zunahme des Verstér-
kungsfaktors. Ein positiver Wert von AAPR bedeutet eine Zunahme bzw.
Verschlechterung des mittleren Phasengradienten. In Tabelle 3.4 sind die
einzelnen Konstellationen mit ihren Unterschieden angegeben. Der Verstéar-
kungsfaktor |Fery| betrug bei allen Normal-Law-Dynamiken weniger als
-33 dB, bei den Direct-Law-Dynamiken war er stets hoher. Dieser Zusam-
menhang ist im Amplituden-Phasen-Diagramm daran zu erkennen, dass der
Schnittpunkt des Frequenzgangs mit dem Phasenwinkel ¢ = —180° fiir al-
le Direct-Law-Dynamiken immer oberhalb des entsprechenden Schnittpunkts
der Normal-Law-Dynamiken liegt (A |Feor,| > 0 dB). Bei Umschaltungen
mit geringen Unterschieden im Verstirkungsfaktor (A |Fery| < 6,5 dB) wird
vermutet, dass sie unkritisch fiir das Gesamtsystem Pilot-Flugzeug sind und
eventuell unterhalb der Wahrnehmungsschwelle des Piloten liegen. Grofie Un-
terschiede im Verstiarkungsfaktor (A|Fery| > 6,5 dB) und der mittleren
Phasenrate hingegen gelten als kritisch fiir das Gesamtsystem Pilot-Flugzeug.
Jede Umschaltkonstellation ist einer von diesen zwei Kategorien zugeordnet:
B — schwache Umschaltung, C — starke Umschaltung. Eine solche Zuordnung
wird in Abschnitt 5.3 bei der Versuchsvorbereitung benétigt, vgl. Tab 5.2.

Tabelle 3.4: Auflistung aller Umschaltkonstellationen

Dynamik A|Fery| AAPR

Bez. Vor Nach dB °/s Kat.
Ul-l N2 D2 +5.,6 226 B
Ul-2 N2 D2K +11,8 226  C
Ul-3 N2 D21K  +11.,6 213  C
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Dynamik A|Fery| AAPR
Bez. Vor Nach dB °/s Kat.
Ul-4 N2 D2-2J +4,5 128 B
Ul-5 N2 D23 +12,2 4272 C
Ul-6 N2 D2-3K +21,8 +27,2 C
Ul-7 N2 D2-4J +5,6 +0,7 B
U1l-8 N2 D4-1 +11,8 -21,3 C
U21 N4 DI 12,5 2,9 B
U2-2 N4 D21 45,7 0,9 B
U23 N4 D4 16,7 2,2 C
U2-4 N4 D4K +12,8 -2,2 C
U2-5 N4 D4-1K  +12,6 -0,9 C
U2-6 N4 D4-2] +5,7 1231 B
U2-7 N4 D43 +13,3 +47,4 C
U2-8 N4 D4-3K +22,8 +47,4 C
U3-1 N6 D5 +5,3 5.8 B
U3-2 N6 D6 +6,5 -8,0 B
U3-3 N6 D6K +12,5 8,0 C
U3-4 N6 D6-2J +5,3 +17,7 B
U35 N6 D6-3K 4226  +423 C
U3-6 N6 D64 +12,6 +15,6 C
U37 N6 D7-1 18,5 7.6 C
U3-8 N6 D8 +6,4 -8,6 C
U41 N7 D5 118 208 B
U42 N7 D51 14,3 195 B
U43 N7 D7 2.1 235 B
U4-4 N7 D7K +8,1 -23,5 C
U45 N7 D7-1IK 484 226  C
U4-6 N7 D7-3 +9,3 +23,5 C
U47 N7 D7-3K  +188 4235 C
U4-8 N7 D7-4K +10,8 -1,2 C
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Kapitel 4
Versuchsaufbau

In diesem Kapitel wird der Versuchsaufbau beschrieben, mit dem die Pilo-
tenversuche durchgefiihrt wurden. Es handelt sich hierbei um einen Piloten-
arbeitsplatz (engl.: pilot workstation), der zur Durchfiihrung von Grundla-
genuntersuchungen auf dem Gebiet der Flugeigenschaften geeignet ist.

4.1 Versuchsanlage

Der Pilotenarbeitsplatz ist mit allen seinen Komponenten in Abb. 4.1 darge-
stellt. Er besteht aus

e drei Rechnern: ein Simulationsrechner, ein Anzeigenrechner fiir PFD-
Anzeige, ein Schnittstellenrechner zur Analog/Digital-Wandlung

e zwei Bildschirmen auf einem Tisch,
e cinem Pilotensitz,
e einem 2-achsigen aktiven Sidestick mit einer Steuereinheit und

einer 16-bit A/D-Wandler-Karte.

Der Sidestick ist mit einer Armauflage ausgestattet und fest mit dem
Boden verbunden. Seine Hohe und seine Lage (Nick- und Rolllage) sind
in gewissen Grenzen verstellbar. Als Messsginale werden die Kniippelkraft
und der Kniippelausschlag iiber die Steuereinheit und das Steckbrett an den
Schnittstellenrechner tibermittelt.

Der Pilotensitz ist auf Schienen montiert, um translatorische Bewegungen
in Vorwérts- und Riickwértsrichtung zu erméglichen. Dadurch kann der Pilot
vor den Experimenten seine Position relativ zur Kniippelposition einstellen.

Bei den Rechnern handelt es sich um ,Windows XP®“-Rechner, die iiber
Netzwerk miteinander verbunden sind. Auf dem rechten Bildschirm, der mit
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Abbildung 4.1: Pilotenarbeitsplatz fiir Flugeigenschaftsuntersuchungen
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4.2. SIMULATIONSPROGRAMM

dem Anzeigenrechner verbunden ist, wird die Anzeige fiir den Piloten dar-
gestellt. Der linke Bildschirm ist iiber eine Weiche mit den beiden anderen
Rechnern verbunden und dient als Bedienerstation fiir den Flugversuchsin-
genieur. Von dort aus kontrolliert er die Simulation.

4.2 Simulationsprogramm

Das Flugsimulationsprogramm ist in drei Module aufgespalten (s. Abb. 4.2):
Schnittstellenmodul, Simulationsmodul und Anzeigenmodul. Aus Leistungs-
griinden lauft jedes dieser Module auf einem separaten Rechner. Untereinan-
der kommunizieren sie iber UDP-Verbindungen.

Das Schnittstellenmodul empfingt die gemessen Kraft- und Ausschlags-
signale des Sidesticks. Diese analogen Signale werden mit einer A /D-Wand-
lerkarte in digitale Werte umgewandelt (Ausgaberate 200 Hz) und an das
Simulationsmodul weitergeleitet. Zur gleichen Zeit empfingt das Schnittstel-
lenmodul die eingestellten Werte fiir Steifigkeit und Ddmpfung vom Simulati-
onsmodul und sendet sie zur Steuereinheit. Dort ist der Regelungsalgorithmus
fir den aktiven Sidestick realisiert.

Das Simulationsmodul enthélt die eigentliche Flugsimulation und lauft
mit einer Taktrate von 100 Hz. In jedem Takt fragt es die Steuereingaben
vom Schnittstellenmodul ab und berechnet damit die neuen Ausgangssignale.
Diese werden bis zum Ende des Simulationsdurchlaufs im Speicher behalten.
Eine Teilmenge der Signale wird in jedem Zeitschritt an das Anzeigenmodul
gesendet. Daneben werden auch die Steifigkeits- und Dampfungswerte des
aktiven Sidesticks in jedem Simulationsschritt an das Schnittstellenmodul
tibermittelt, da sie sich zur Laufzeit &ndern lassen. Nach Ablauf der Simula-
tionsdauer werden alle aufgezeichneten Werte auf der Festplatte gespeichert.

Erzeugt wurde das Simulationsmodul mit dem Real-Time Workshop®
Embedded Coder™. Hierzu wurde die Flugaufgabe in ein speziell vorberei-
tetes SIMULINK ®-Modell eingearbeitet. Die Definition méglicher Eingangs-
signale und der Simulationsdauer sowie das Laden der gewiinschten Flugdy-
namiken erfolgt in einem Initialisierungsskript. Die Definition der zu laden-
den Dynamiken und deren Reihenfolge erfolgt in einer separaten Textdatei.
Dort sind der Bezeichner der Flugdynamik, die Umschaltzeit und das Ein-
gangssignal zu spezifieren. Nach Ubersetzung des Simulink®-Modells in eine
ausfiihrbare Datei mit Echtzeitverhalten, kann die Datei durch Mausdruck
gestartet werden. Nach jeder Simulation wird ein externer Zahler hochge-
z&hlt, der in einer weiteren Textdatei gespeichert wird. Dieser Zéhler gibt die
Nummer des nachsten Versuchs aus der Versuchsreihenfolge an. Eine solche
Art der Umsetzung erlaubt sehr viel Freiheiten bei der Gestaltung von Ver-
suchsabldufen und verhindert, dass die Piloten die Versuchsreihenfolge und
die Umschaltzeitpunkte kennen.
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Das Anzeigemodul empfiangt die ausgewédhlten Signale und stellt sie auf
dem Bildschirm dar. Die Bildwiederholungsrate wurde immer gemessen und
auf der Anzeige dargestellt. Sie lag bei keinem der Versuche unter 100 Hz.

4.3 Bildschirmanzeige

Zur Durchfiihrung der Flugaufgabe wurden dem Piloten alle Informationen in
einer Anzeige dargestellt (Abb. 4.3), die dem Primary Flight Display (PFD)
eines Airbus dhnelte. Sie entsprach beziiglich der Flugzeuglage bei eingeschal-
tetem Flight Director einer Verfolgungsanzeige. Der horizontale Balken des
Flight Directors symbolisierte die sich permanent bewegende Ziellinie (Kom-
mandosignal), die der Pilot mit seinem Verfolgersymbol (Istsignal, schwarzer
Punkt) permanent einfangen musste. Gleichzeitig bekam der Pilot iiber die
Horizontlinie eine stationire Referenz angezeigt. Unabhéngig davon wurden
alle BahngroBen (Fluggeschwindigkeit, Flughohe, Sinkgeschwindigkeit und
Kurs) auf feste Werte gesetzt (170 kn, 3.000 ft, 0 ft/min, 0°)**. Dies erwies
sich als notwendig, weil Vorversuche zeigten, dass die Darstellung verander-
licher Bahngréflen die Erkennung von Umschaltungen erleichterte. Dies war
jedoch unerwiinscht. In der oberen rechten Ecke wurde die Bildwiederho-
lungsrate angezeigt.

Das Kommando- und das Istsignal wurden in der Anzeige ungefiltert
dargestellt. Sie wurden nur entsprechend den Symbolen auf der Anzeige mit
einem Verstiarkungsfaktor Kp = 0,32 skaliert. Dies war von den Versuchs-
personen gewiinscht, da diese Art der Darstellung den normalen Betrieb eines
Verkehrsflugzeugs wiederspiegelte. Dadurch wurden aber die Ablagen fir den
Piloten kleiner dargestellt, als sie tatséchlich waren. Zwar erkennt der Pilot
iber Referenzmarkierungen in der Anzeige, welcher Abstand in etwa einem
Grad entspricht. Auf Grund von Wahrnehmungsschwellen kann der Pilot
aber kleine Fehler nur schwer erkennen, was sich auf die Genauigkeit bei der
Aufgabenerfiillung negativ auswirken kann.

4.4 Aktiver Sidestick

Bei dem verwendeten Sidestick handelt es sich um einen zweiachsigen Si-
destick (Nick- und Rollbewegung), der im Auftrag von Airbus Deutschland
in den 1980er Jahren fiir Forschungszwecke entwickelt wurde. Er besitzt be-
stimmte Basiseigenschaften (Steifigkeit, Dampfung, Losbrechkraft etc.), die
mechanisch iiber Hebelkinematiken und Feder-Dampfer-Elemente realisiert
sind. Im Gegensatz zu den Sidesticks von Airbus-Flugzeugen lassen sich des-
sen Steifigkeiten und Dampfungen innerhalb bestimmter Grenzen zur Lauf-

34 Die angegebenen Standardwerte wurden bei allen Versuche verwendet. Die
Piloten empfanden dies nicht als Problem, da die Flugaufgabe auf die Stabilisierung
der Lingslage beschréankt war.
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Abbildung 4.4: Auflenansicht

zeit einstellen. Dies erfolgt iiber eingebaute Drehmomentenmotoren. Somit
konnen zusétzliche Informationen iiber den propriozeptiven Kanal an den
Piloten tibertragen werden. In Abb. 4.4 ist die Auflenansicht des Sidesticks
gezeigt. Auf dem Gehéuse ist eine Schale zur Ablage des Unterarms befestigt.
Vor den Versuchen wurde die Sidestickkraftkennlinie einmal eingestellt
und nicht mehr verandert (Werte in Nickachse: normierte Steifigkeit K = 0,3
und normierte Dampfung D = 0,8%%). Da keine ausreichende Beschreibung
der technischen Eigenschaften des Sidesticks vorhanden war, wurden diese ex-
perimentell ermittelt. Zur Bestimmung der statischen Kennlinien in beiden
Achsen wurden die internen Sensoren (Potentiometer fiir Position, Dehnmess-
streifen fiir Kraft) kalibriert. Hierfir wurden am Kraftangriffspunkt (Mittel-
fingerpunkt) Eichgewichte angebracht und mittels Lasersensoren die Auslen-
kung gemessenen. Die statische Kennlinie fiir die Nickachse ist in Abb. 4.5
dargestellt und ihre Parameter sind in Tabelle 4.1 angegeben. Sie wurde durch
langsames manuelles Auslenken bis zu den Maximalausschldgen erzeugt.
Zunéchst fallt auf, dass die Maximalausschlage gegeniiber tiblichen Airbus-
Sidesticks [52, 76] unsymmetrisch und deutlich reduziert sind. Jene verfiigen
iiber einen moglichen Ausschlagbereich von -16° bis +16° in der Langsachse.
Die dargestellte Kennlinie ist definitiv nichtlinear. Nicht nur Reibungs- und
Losbrechkréafte sind vorhanden, sondern sdmtliche Kennwerte sind genauge-
nommen auch richtungsabhéngig. Sogar die Steifigkeit ist unterschiedlich. Da
deren Abweichung aber so gering ist und im Rahmen der Messungenauigkei-

35 Es handelt sich hierbei um normierte Werte, die im Bereich von 0 und 1 liegen
konnen. Sie erlauben aber keinen direkten Riickschluss auf die physikalischen Werte.
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Tabelle 4.1: Statische Kraftkennwerte

Parameter Wert,
Min. Ausschlag (Driicken) -6,0 °
Max. Ausschlag (Ziehen) 10,2 °©
Steifigkeit (entspr. K = 0,3) 4,6 N/°
Losbrechkraft Driicken 7N
Losbrechkraft Ziehen 6N
Reibungskraft Driicken ~ 11N
Reibungskraft Ziehen ~ 13N

ten liegt, wurde hier ein gemittelter Wert angegeben. Fiir die Reibungskrafte
wurde nur ein ungefdhrer Mittelwert angegeben, da sich die ermittelten Werte
mit dem Ausschlag leicht, aber nicht monoton, &ndern. Diese Ungenauigkeit
rihrt von der manuellen Messmethode, wurde aber im Rahmen der Unter-
suchung akzeptiert.

Alle angegebenen Kraftwerte liegen oberhalb der Kennwerte vom Airbus
A320 [52]. Nach den vorgeschlagenen Grenzen in der gleichen Quelle ist die
Steifigkeit etwas zu hoch (die akzeptable Grenze liegt bei etwa 4,45 N/°) und
die Losbrechkraft im Rahmen (fir Level 1 und 2 wird 2,2 N < Frp < 8,9
N gefordert). Die Kraft-Weg-Kennlinie des Sidesticks konnte allerdings erst
nach Durchfithrung der Pilotenversuche ausreichend genau identifiziert wer-
den. Deshalb wurde in Vorversuchen ein Kraft-Weg-Verhalten ausgewéhlt,
das von den Piloten als annehmbar empfunden wurde. Dabei wurde die Stei-
figkeit bewusst etwas hoher gewéhlt, um die erhohten Verstarkungsfaktoren
der Flugdynamiken und die geringeren Maximalausschlige zu kompensieren.
Bei weggesteuerten Steuerkraftsystemen wird durch eine erhohte Steifigkeit
eine hoéhere Sidestickkraft bendtigt, um dasselbe Lastvielfache aufzubringen.
Nur ein Pilot hatte wahrend der Versuchskampagne von vornherein Schwie-
rigkeiten mit den Kréaften am Sidestick. Er flog allerdings in seiner Dienst-
zeit (zum Versuchszeitpunkt im Ruhestand) auch niemals einen Airbus als
Copilot auf der rechten Seite. Die anderen Piloten gaben alle an, dass Los-
brechkraft und Steifigkeit im hohen Bereich ldgen, aber trotzdem akzeptabel
seien.

Das dynamische Verhalten wurde aus dem Einschwingvorgang nach Los-
lassen des Sidesticks in ausgelenkter Lage geschétzt. Dieser Einschwingvor-
gang ist in Abb. 4.6 als dicke, rote Linie dargestellt. Leider weist das Ver-
halten starke Nichtlinearitdten auf. Neben Reibung und Losbrechkraft treten
auch Beschleunigungs-, Raten- und Positionsbegrenzungen auf. Die Beschleu-
nigungsbegrenzung ist am nur allméhlichen Anstieg der Bewegung nach Los-
lassen des Sidesticks zu erkennen. Durch die Geschwindigkeitsbeschrankung
passt die Anstiegszeit (und dementsprechend die Steigung) nicht zur Fre-

94



4.4. AKTIVER SIDESTICK

60 ‘

50 + *
Reibungsband s

=R

30+ 1

201 Kraftgradient

\
10} 1

Kraft in N

—10t

Losbrechkraft

—201}

—30}

0° 0,2°0,4°
40l i i i i i i

—6° —4° =2° 0° 2° 4° 6° 8° 10°
Ausschlag

Abbildung 4.5: Gemessene statische Kraftkennlinie (Nickachse) des ak-
tiven Sidesticks

quenz der resultierenden Schwingung, wie dies bei einem linearen System
der Fall ware.

Zur exakten Wiedergabe des dynamischen Verhaltens wére ein komplexes,
nichtlineares Modell notwendig, das auch die Richtungsabhéngigkeit aller
Kenngroflen beriicksichtigt. Fir erste Aussagen zum Steuerkraftsystem ist
aber ein vereinfachtes lineares Modell ausreichend. Zur Approximation des
dynamischen Verhaltens wird daher ein einfaches Modell zweiter Ordnung
verwendet:

2
KS'WO,S

F =
s(s) 524+2-Ds-woss+wdg

[Fs(s)] = °/N. (4.1)

Die Parameter Steifigkeit und Dadmpfung wurden zum einen durch Mi-
nimierung eines quadratischen Giitefunktionals geschétzt. Versuche mit Mo-
dellen dritter Ordnung ergaben dabei keine bessere Ubereinstimmung. Die
beste Schitzung fiihrte auf eine Eigenkreisfrequenz von wo,s = 56,4 rad/s
und einen Dampfungsgrad von Dg = 0,49. Der Verlauf mit diesen Para-
metern ist in Abb. 4.6 dargestellt. Bei einer Abschitzung der Schwingungs-
kenngréflen mit dem logarithmischen Dekrement ergaben sich eine hohere
Eigenkreisfrequenz von wos = 63,3 rad/s und ein niedriger Dampfungsgrad
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Abbildung 4.6: Geschéitzte dynamische Kraftkennlinie (Nickachse) des

aktiven Sidesticks

von Dg = 0,43. Die Kennkreisfrequenz des Steuerkraftsystems ist also so
hoch, dass der Einfluss der Sidestickdynamik vernachldssigbar ist.

Der Faktor K s, das statische Ubertragungsverhalten des Sidesticks, wur-
de mit 0,2° /N so festgelegt, dass eine Sidestickkraft von 30 N eine Auslenkung
von 6° bewirkt. Durch diese Skalierung wird eine konservative Abschéitzung
bei der Kriterienanwendung hinsichtlich der Wirkung auf die Ausschlége ge-
troffen. In dem geschitzten Modell verursacht die gleiche Kraft eine leicht
hohere Auslenkung als an dem realen Sidestick tatsédchlich zu erwarten ist.
Da der Sidestickausschlag als Kommandosignal fiir die Flugdynamik verwen-
det wird, reagiert das Flugzeugmodell bei Verwendung des Sidestickmodells
leicht empfindlicher als beim realen Sidestick.
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Kapitel 5

Versuchsvorbereitung
und -durchfithrung

Dieses Kapitel erldutert die Planung, Vorbereitung und Durchfiithrung der
Simulatorversuche. Es beginnt mit einer Beschreibung der Flugaufgabe und
des verwendeten Eingangssignals. Darauf folgt eine kurze Zusammenfassung
des Versuchsablaufs, inklusive Vor- und Nachbesprechung. Anschlieend wird
der verwendete Fragebogen erklart.

5.1 Flugaufgabe

Bisher ist kein Testmanéver bekannt, das sich besonders gut zum Aufdecken
von PIO-Tendenzen bei Umschaltungen wéhrend der manuellen Flugsteue-
rung eignet. Es wird angenommen, dass sich Verfolgungsaufgaben (engl.: pur-
suit tracking task) mit polyharmonischem Eingangssignal fiir solche Untersu-
chungen eignen (s. Hypothese 4). Die Verwendung dieser Flugaufgabe bietet
den Vorteil das Pilotenverhalten mit Frequenzbereichsverfahren (Fourier-,
Wavelettransformation) identifizieren zu kénnen.

Das Blockschaltbild des geschlossenen Pilot-Flugzeug-Regelkreises fiir die-
se Flugaufgabe ist in Abb. 5.1 dargestellt. Sowohl die kommandierte Langs-
lage ©.(t), als auch die aktuelle Langslage ©.(t)*® werden dem Piloten an-
gezeigt. Der Pilot muss die Abweichung e(t) zwischen diesen beiden Gro-
Ben bilden und soll sie mit seinen Sidestickausschldgen so schnell es geht
reduzieren. Der Ausschlag 0(¢) dient als Kommandogrole fiir die Flugdy-
namik. Zur Messung der Flugzeugreaktion besitzen Flugzeuge verschiedene

36 Der Index ,e“ steht hier fir estimated (geschitzt), was verdeutlichen soll, dass
statt des eigentlichen Messwerts oft gefilterte oder nachbearbeitete Signale an die
nachgelagerten Regelkreise (z. B. iiber die Displays) {ibermittelt werden.
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Sensoren, wie z. B. Drehratensensoren oder Beschleunigungsmesser. Alle die-
se Sensoren weisen naturgeméfl ein dynamisches Verhalten auf, was in den
durchgefiihrten Experimenten wegen derer hochfrequenten Eigendynamiken
vernachlissigbar ist. Daher wird fiir deren Ubertragungsverhalten F = 1,0
angesetzt.

Die Piloten wurden angewiesen den Fehler so aggressiv zu korrigieren,
als ob sie einen CAT-I-Anflug mit schwerer Turbulenz durchfithren. Zur An-
wendung der Bewertungsskalen wurden gewiinschte und akzeptable Grenzen
definiert. Fiir die gewiinschte Genauigkeit sollte der Fehler, ohne Anzeichen
fiir PIO-Tendenzen, in einem Bereich £1° liegen. Fiir akzeptable Genauig-
keit war eine Genauigkeit fiir +2° einzuhalten. Diese Genauigkeiten wurden
bewusst so gewahlt, damit die Piloten ein bestimmtes Mindestmaf} an Aggres-
sivitat fur die Aufgabenerfiillung aufbringen mussten. Zusétzliche Aufgaben
hatte der Pilot nicht zu erfiillen.

Der dargestellte, geschlossene Regelkreis galt fiir alle durchgefiihrten Ver-
suche, sowohl mit als auch ohne Umschaltung. Jeder von ihnen dauerte
T = 144 s. Zu einem bestimmten Zeitpunkt ¢, schaltete die Flugdynamik
vom Normal Law in das Direct Law. Der Pilot musste die Flugaufgabe fort-
setzen, sich aber gleichzeitig an das neue Flugzeugverhalten anpassen. Der
Umschaltzeitpunkt wurde vor der Versuchssitzung festgelegt. Liegt der Um-
schaltzeitpunkt bei t sy = 0 s, fliegt der Pilot widhrend des gesamten Versuchs
nur die Direct-Law-Dynamik. Der Pilot fliegt nur die Normal-Law-Dynamik,
wenn der Umschaltzeitpunkt auf einen Wert ts > T eingestellt wurde. Fiir
jeden Umschaltzeitpunkt dazwischen tritt eine Umschaltung auf, infolgedes-
sen der Pilot sein Steuerverhalten anzupassen hat. Im Rahmen dieser Un-
tersuchung traten alle Umschaltungen immer bei s = 48 s auf. Allerdings
wurde nicht in jedem Versuch umgeschaltet.

5.2 Eingangssignal

Bei dem Eingangs- oder Kommandosignal © .(¢) handelt es sich um ein poly-
harmonisches Signal, bestehend aus 15 Sinusschwingungen. Dessen Schwin-
gungen besitzen die Amplituden Ak und ihre Frequenzen sind logarithmisch
nahezu dquidistant verteilt (s. Abb. 5.2).

15

O.(t) = ZAksin (Wit + o) (5.1)

k=1
Die Kreisfrequenzen wy sind ganzzahlige Vielfache einer Grundkreisfre-
quenz wo. Diese wird durch den Zusammenhang

wop = 27T/T0 (52)

mit der Fundamentalperiode des Eingangssignals T9 = 24 s gebildet. Die
Phasenwinkel ¢ konnen entweder den Wert 0° oder 180° annehmen. Dies
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Abbildung 5.1: Schematische Darstellung der Flugaufgabe
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Abbildung 5.2: Frequenzspektrum des Eingangssignals

bedeutet, dass die Schwingungen entweder positiv (gleichsinnig) oder ne-
gativ (gegensinnig) in die Gesamtschwingung eingehen. Ein Signalabschnitt
des Eingangssignals mit der Lange T wird als Segment bezeichnet. Das Ge-
samteingangssignal entstand durch entsprechend haufige Wiederholung von
Segmenten. Die einzelnen Schwingungsparameter sind in Tabelle 5.1 angege-
ben.

Die Amplituden Ax wurden nach dem in [18] beschrieben Ansatz er-
rechnet. Das Eingangssignal wird dort als Gauflsches weifles Rauschsignal
approximiert, dass durch ein Formfilter geleitet wird. Das Filter in der Un-
tersuchung war zweiter Ordnung und hatte die folgende Form:

2
Wh,i .
F = — i=0,4 . .
wle) (s +wn,i)? mit - wps =0, 4rad/s (5:3)

Die Wahl der Fundamentalperiode erfolgte so, dass die Frequenzgéange des
offenen sowie des geschlossenen Regelkreises gut messbar sind. Zudem sind
mehrere Segmente erforderlich, um im Fall ohne Umschaltung die Restgrofie
und die Genauigkeit der gemessenen Frequenzginge besser bestimmen zu
konnen [19]. Der Zeitverlauf des Eingangssignals ist in Abb. 5.3 dargestellt.
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Tabelle 5.1: Parameter des Kommandosignals
k wy/rad/s  Ax/°  @k/° kE wy/rad/s  Ax/°  @k/°
1 0,2618 2,3001 180 9 3,1416 0,0234 180
2 0,5236 1,4829 0 10 3,927 0,0131 180
3 0,7854 0,6052 0 11 5,236 0,0060 0
4 1,0472 0,2958 0 12 6,2832 0,0042 0
5

6

7

8

1,309 0,1882 180 13 7,854 0,0027 180
1,5708 0,1265 180 14 10,472 0,0015 180
2,0944 0,0578 0 15 15,708 0,0010 0
2,618 0,0335 0

5.3 Testprozedur

Vor jeder Simulatorsitzung fand eine Vorbesprechung (engl.: briefing) mit
dem jeweiligen Piloten statt, in der ihm der Sitzungsablauf erklart wurde, s.
Anhang E. Zuerst wurde ihm die Flugaufgabe ausfithrlich beschrieben und
mit ihm diskutiert. Dabei bekam er die Information, dass wéhrend der Ver-
suche Umschaltungen auftreten kénnen, aber nicht miissen. Er wurde nicht
explizit angewiesen, wiahrend der Umschaltungen nach PIO-Tendenzen zu
suchen.

In Vorversuchen stellte sich heraus, dass der unsymmetrische Ausschlag-
bereich des Sidesticks bei den Fliigen mit der Normal-Law-Dynamik die Ge-
nauigkeit bei der Aufgabenerfiillung storte, vor allem in Richtung Driicken.
Bei schnellen Anderungen des Eingangssignals konnte der Pilot dem Kom-
mando nicht schnell genug folgen, obwohl er mit dem Sidestick bereits am An-
schlag war. Zur Umgehung dieses Problems und zum Aufrechterhalten einer
Mindestaggressivitdt wurde den Piloten eine Interpretation der Flugaufga-
be mit zwei sich stdndig abwechselnden Flugphasen vorgeschlagen: Verfolgen
(engl.: tracking) und Einnehmen (engl.: acquire). Bei den Verfolgungsphasen
ist der Pilot theoretisch in der Lage dem Eingangssignal permanent exakt
folgen zu koénnen. Wéhrend der Einnahmephase versucht der Pilot einem
sich schnell d&ndernden Eingangssignal zu folgen, schafft diese aber wegen
der Ausschlagsgrenzen des Sidesticks und der damit verbundenen reduzier-
ten Steuerautoritdt nicht. Die daraus resultierende schlechte Genauigkeit ist
aber auf den Versuchsaufbau und nicht auf die Flugdynamik zuriickzufiihren.
Deshalb sollen diese Phasen bei der anschlielenden Bewertung vernachlassigt
werden.
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Abbildung 5.3: Zeitverlauf des Eingangssignals

Da die Linienpiloten gewohnlich keine Erfahrung im Umgang mit Be-
wertungsskalen fiir Flugeigenschaften aufwiesen, war die Diskussion und Er-
kldrung der verwendeten Skalen ebenfalls ein Schwerpunkt der Versuchsvor-
besprechung. Dabei ging es auch um mogliche Probleme beim Umgang mit
diesen Skalen.

Die Simulatorsitzungen waren in vier Blocke unterteilt: ein Trainings-
block, zwei Hauptversuchsblécke mit Umschaltungen und ein Direct-Law-
Block. Wahrend des Trainingsblocks und wahrend des Direct-Law-Blocks
traten keine Umschaltungen auf.

Der Trainingsblock sollte den Piloten mit der Flugaufgabe, den Bewer-
tungsskalen und der Versuchsstation vertraut machen. Zuerst konnte der
Pilot eine Normal-Law-Dynamik so oft fliegen, wie er bendtigte, um sich
an die Flugaufgabe zu gewoéhnen und eine bestimmte Aggressivitiat bei der
Durchfithrung der Flugaufgabe zu erreichen. Danach flog er zwei unterschied-
liche Direct-Law-Dynamiken, die er anhand der Cooper-Harper-Skala und
der PIO-Tendenz-Bewertungsskala zu bewerten hatte. Seine Auswertungen
wurden ausfiihrlich diskutiert und mit den Bewertungen verglichen, die ein
Testpilot gab. Diese Diskussion erfolgte wegen der umfangreichen Erfahrung
des Testpiloten in der Bewertung von Flugeigenschaften und mit dem Ziel
eine homogenere Bewertungsverteilung zu erzielen.
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5.3. TESTPROZEDUR

Tabelle 5.2: Permutationsmuster fiir Hauptversuchsblécke mit Um-
schaltungen

Versuchsnr. 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11
Muster A NL NL ¢ B C€C C B C NL C B
Muster B NL NL B C C NL C B C C B

Die Hauptversuchsblocke mit Umschaltungen begannen immer mit zwei
Versuchen, in denen dieselbe Normal-Law-Dynamik ohne Auftreten einer
Umschaltung geflogen wurde. Eine Bewertung zu dieser Dynamik wurde erst
nach dem zweiten Versuch abgegeben. Die neun darauf folgenden Versuche
begannen immer mit dieser Normal-Law-Dynamik. Nur bei einem dieser neun
Versuche trat keine Umschaltung auf. Die Abfolge der unterschiedlichen Um-
schaltungen wurde immer wieder permutiert, so dass nie ein Pilot die glei-
che Versuchsreihenfolge flog, wie ein anderer Pilot zuvor. Zwei verschiedene
Permutationsmuster (s. Tabelle 5.2) wurden hierzu genutzt, wo die Reihen-
folge der Umschaltungen systematisch nach ihrer Starke variiert wurde (B —
schwache Umschaltung, C — starke Umschaltung). Vor der Versuchskampa-
gne wurden alle Umschaltungen entsprechend des jeweiligen Unterschieds im
Amplitudenrand zwischen Normal-Law- und Direct- Law-Dynamik einer die-
ser Kategorien zugeordnet (s. Tabelle 3.4). Diese Permutationen geschahen,
um Reihenfolgeeffekte bei der Versuchsdurchfiihrung zu vermeiden.

Im Direct-Law-Block musste der Pilot zehn unterschiedliche Direct-Law-
Dynamiken fliegen und bewerten. Alle diese Dynamiken flog der Pilot bereits
einmal zuvor mit Umschaltung (fiinf Dynamiken aus jedem geflogenen Ver-
suchsblock mit Umschaltungen). Um eine Mindestanzahl von Wiederholun-
gen und damit Bewertungen pro Flugdynamik zu erhalten, wurden nur die
Dynamiken geflogen, bei denen der grofite Unterschied bei einer Umschaltung
auftrat. Mit diesen Versuchen sollten zum einen die Flugeigenschaften im sta-
tiondren Fall (ohne Umschaltung) bestimmt werden. Zum anderen sollte ein
direkter Vergleich zwischen den Bewertungen bei Umschaltung auf eine unbe-
kannte Dynamik und bei stationdrem Flug mit einer bereits zuvor geflogenen
Flugdynamik hergestellt werden kénnen.

Die Sitzung endete mit einer kurzen Nachbesprechung (engl.: debriefing)
der Versuche. Bei ihr wurden die Piloten dariiber informiert, wie viele Um-
schaltungen sie nicht feststellten und was der eigentliche Zweck dieser Un-
tersuchung war. Sie wurden dariiber hinaus zum Versuchsablauf befragt, ob
sie z.B. Lerneffekte oder Ermiidungserscheinungen bemerkten. Schliellich
wurden sie auch iiber ihre PIO-Erfahrung befragt, worauf die Mehrheit der
Piloten angab, noch nie PIOs erlebt zu haben.
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5.4 Fragebogen

Zur Bewertung des Flugzeug- bzw. des Umschaltverhaltens hatten die Pi-
loten einen speziellen Fragebogen zu beantworten, der aus drei Abschnitten
bestand, s. Anhang E. Im ersten Abschnitt mussten sie Bewertungen an
Hand vorgegebener Bewertungsskalen abgeben. Im zweiten Teil mussten sie
mehrere Fragen beantworten und dabei ihr subjektives Empfinden &duflern.
Allgemeine Anmerkungen, die {iber den ersten und den zweiten Teil hinaus-
gingen, konnten sie im dritten Abschnitt abgeben.

Drei unterschiedliche Bewertungsskalen wurden zur Bewertung verwen-
det: die ,,Cooper-Harper“-Skala, die ,,PIO-Tendenz“-Bewertungsskala und
im Falle der Umschaltung die ,/ Transient Failure Rating“-Skala, vgl. Kap.
2.5.2. Dabei war jede Bewertungsskala auf einen bestimmten Zeitabschnitt
des Versuchs anzuwenden. Die ,, Transient Failure Rating“-Skala galt nur bei
den Versuchsblocken mit Umschaltungen. Deren Bewertung war fiir den Zeit-
raum von Feststellen der Umschaltung bis zur Wiedererlangung der Kontrolle
iiber das Flugzeugs zu vergeben. Der Zeitraum danach war mit der ,,Cooper-
Harper“-Skala zu bewerten. Wurde keine Umschaltung festgestellt, war der
gesamte Versuch in die CH-Bewertung miteinzubeziehen. Die PIO-Tendenz
war fir den schlechtesten Zeitpunkt wiahrend des gesamten Versuchs zu ver-
geben. Die Eingewohnungsphase zu Beginn eines jeden Versuchs (etwa 10 bis
15 s) sollte immer vernachlissigt werden.

Vergab der Pilot eine Bewertung von TFR 3 und schlechter, musste der
Pilot im zweiten Abschnitt sagen, wie er sich beim Auftreten einer solchen
Umschaltung wéahrend des Landeanflugs wahrscheinlich verhalten wiirde. Da-
neben sollte er darauf hinweisen, wenn die Sidestickdynamik ihn in irgendei-
ner Weise bei der Durchfithrung der Flugaufgabe behinderte.

Auflerdem sollte der Pilot immer die Anfangsreaktion auf ein Nickkom-
mando (engl.: initial attitude response, IAR), die Vorhersagbarkeit der En-
dantwort (engl.: predictability of final response) und die Steuerempfindlichkeit
verbal einschétzen.

Die IAR ist ein Ausdruck fiir die Manovrierfahigkeit der Flugdynamik.
Reagiert das Flugzeug in erwarteter Weise, das bedeutet ziigig und direkt, hat
der Pilot das Gefiihl einer guten Manévrierfahigkeit. Ist die Anfangsreaktion
zu stark, neigt der Pilot zum Ubersteuern. Eine verspatete Flugzeugreaktion
empfindet er dabei als ,,Aufbdumen* des Flugzeugs. Ist die Anfangsreaktion
zu schwach, so dauert es lange bis die Flugdynamik den gewiinschten Langs-
lagewinkel eingenommen hat. Dadurch wirkt das Flugzeug zu trage und der
Pilot bekommt Schwierigkeiten die Flugaufgabe verniinftig durchzufiihren.
Die TAR entspricht dem Verstiandnis nach dem Parameter §max/Fx.

Die Vorhersagbarkeit der Endantwort ist gleichfalls wichtig fir gute Flug-
eigenschaften. Nur wenn der Pilot in der Lage ist aus der Anfangsreaktion
des Flugzeugs auf die sich einstellende Endantwort zu schlieffen, kann er mit
der Dynamik zufrieden sein. Daher ist es wichtig zu priifen, ob z.B. Uber-
schwinger in der Flugzeugreaktion die Vorhersagbarkeit beeintréchtigen.

104



5.5. STEUERBARKEITSMERKMALE — BEURTEILUNG

5.5 Steuerbarkeitsmerkmale — Beurteilung

Die Piloten verwendeten unterschiedliche Begriffe zum Kommentieren der
Anfangsreaktion, der Vorhersagbarkeit der Endantwort und der Steueremp-
findlichkeit. Zur besseren Vergleichbarkeit wurde versucht, die Kommentare
nachtriglich in ein einheitliches Vokabular zu tiberfithren (s. Abb. 5.4 und
Anhang C).

Stark -> gut Grob_-> gut Sensibel -> gut

Schwach -> gut Gut

Zu schwach Zu stark Zu grob Zu sensibel

Gut, Gut, Gut, Gut,
schwach stark grob sensibel
(a) Bewertung der Anfangsreaktion (b) Bewertung der Steuerempfind-
lichkeit
Mittel
Gut Schlecht
Sehr gut 4 Sehr schlecht
Eher gut Eher schlecht

(¢) Bewertung der Vorhersagbarkeit
der Endantwort

Abbildung 5.4: Bewertungsschemata der Steuerbarkeitsmerkmale

Bei den beiden Steuerbarkeitsmerkmalen Anfangsreaktion und Steuer-
empfindlichkeit wird ein Optimum angestrebt. Um Tendenzen angeben zu
kénnen, wurde der gute Bereich dreigeteilt. Der mittlere Bereich entspricht
einer uneingeschrénkt guten Bewertung. Die beiden Randbereiche deuten auf
gute Eigenschaften mit Tendenzen zu den Extremwerten hin. Zwischen den
Extremwerten und dem mittleren Bereich existiert eine Zwischenstufe. Sie
charakterisiert eine unangenehme Dynamik mit einer guten Tendenz. Die
Extremwerte wurden nicht weiter unterteilt, da eine weitere Abstufung bei
schlechter Beurteilung als nicht notwendig erachtet wurde.

Bei der Vorhersagbarkeit der Endantwort wird hingegen ein Maximum
gewlnscht. Deren Bewertung wird ebenfalls in sieben Stufen unterteilt. Die
Klassifikation erfolgt vornehmlich in die Stufen ,Gut“, ,Eher gut“, ,Eher
schlecht“ und ,,Schlecht“. Die Randwerte stellen die Extremwerte dar. Der
Wert ,,Mittel“ wird nur vergeben, wenn keine eindeutige gute oder schlechte
Tendenz erkennbar ist. Somit sind die drei Bereiche links von ,Mittel“ als
positiv und die drei Bereiche rechts als negativ zu werten.
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5.6 Anzahl der durchgefiihrten Versuche

In den 10 Pilotensitzungen der Messkampagne wurden insgesamt 328 Versu-
che (ohne die Trainingsversuche) durchgefiihrt (s. Tabelle 5.3). Bei 60 Ver-
suchen flogen die Piloten ohne Umschaltung mit Normal-Law-Dynamiken.
Jede Normal-Law-Dynamik erhielt jeweils zwei Bewertungen von finf unter-
schiedlichen Piloten 7.

Bei 100 Versuchen flogen die Piloten Direct-Law-Dynamiken, ohne dass
eine Umschaltung auftrat. Vier dieser Versuche wurden mit anderen Dynami-
ken geflogen, als in Tabelle 3.3 angegeben.®® Diese Dynamiken wurden des-
halb nicht bei der Auswertung beriicksichtigt, wodurch sich die Versuchsan-
zahl auf 96 reduzierte. Im Rahmen der Versuchskampagne bewerteten jeweils
vier verschiedene Piloten jeweils sechs der acht Direct-Law-Dynamiken ei-
nes Versuchsblocks mit Umschaltungen. Ausnahmen bildeten die Dynamiken
DL4-A und DL4-4. Die Dynamik DL4-A wurde dreimal und die Dynamik
DL4-4 fiinfmal bewertet.

Die Piloten flogen insgesamt 168 Versuche, bei denen Umschaltungen
auftraten. Acht dieser Versuche erfolgten mit den nicht berticksichtigten Di-
rect-Law-Dynamiken. Bei weiteren 15 Umschaltversuchen wichen die Verstar-
kungsfaktoren der entsprechenden Direct-Law-Dynamiken von den Werten
in Tabelle 3.3 ab und wurden deshalb ebenfalls nicht beriicksichtigt®®. Somit
blieben 145 Versuche fiir die nachfolgende Auswertung.

5.7 Versuchspersonen

Die Versuche wurden von zehn méannlichen Piloten (8 Linienpiloten und 2
Testpiloten) geflogen. Alle Piloten hatten Erfahrung in der manuellen Steue-
rung von Transportflugzeugen, die mit Sidesticks ausgestattet sind (Tabelle
5.4). Einige der Versuchspiloten nahmen bereits zuvor an Forschungsversu-
chen teil.

37 Die Piloten bewerteten die Normal-Law-Dynamik am Beginn eines Umschalt-
blocks immer erst nach dem zweiten Versuch.

38 Bei den ersten zwei Pilotensitzungen gehorten zu jedem Umschaltblock zwei
weitere Direct-Law-Dynamiken. Auf Grund der langen Sitzungsdauer und der resul-
tierenden Ermidung beschloss der Autor die Anzahl der Versuche fiir die weiteren
Sitzungen zu reduzieren.

39 Wihrend der Vorversuche wurde in dem Initialisierungsskript eine zusétzliche
Routine eingebaut, die bei festgelegten Versuchsnummern die Verstirkungsfaktoren
der entsprechenden Direct-Law-Dynamiken zusatzlich modifizierte. Diese Routine
wurde fiir die Hauptversuche nicht rechtzeitig entfernt.
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Tabelle 5.3: Liste aller Versuche

Durch-  Ausge-

gefithrt  wertet Bemerkung

Versuchstyp

Nur 4 von 6 Versuchen pro

Normal-Law 60 40 Pilot bewertet

8 zusétzliche Versuche bei

Piloten A und B mit ab-
Umschaltungen 168 145 weichender Direct-Law-Dy-

namik,

15 Versuche mit abweichen-

den Verstarkungsfaktoren

4 zuséatzliche Versuche bei
Piloten A und B mit ab-
weichender Direct-Law-Dy-
namik

Direct-Law 100 96

Summe 328 281
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Kapitel 6

Beurteilung der
Flugdynamiken

Alle Flugdynamiken der Datenbank werden in diesem Kapitel mit den in Ka-
pitel 2 beschriebenen Kriterien auf ihre Flugeigenschaften und im Speziellen
ihre PIO-Anfélligkeit tiberpriift (Zahlenwerte sind in Anhang B angegeben).
Die Analyse erfolgt in drei Schritten: 1) Uberpriifung des Zeitverhaltens, 2)
Uberpriifung der Steuerempfindlichkeit und 3) Uberpriifung mit Frequenz-
bereichskriterien. Im Zeitbereich lassen sich eventuelle Bobbling-Tendenzen
sehr gut erkennen, die in dieser Arbeit nicht als PIO angesehen werden.
Die Analyse der Steuerempfindlichkeit liefert Informationen iiber das An-
sprechverhalten des Flugzeugs und erlaubt gleichzeitig zu priifen, ob die Fre-
quenzbereichskriterien anwendbar sind. Die Giiltigkeit der Kriteriumsgren-
zen setzt implizit einen geeigneten Verstarkungsfaktor voraus. Die endgiiltige
Klassifizierung der Flugdynamiken erfolgt unter Beriicksichtigung der in den
Simulatorversuchen erhobenen Pilotenurteile. Sie dient in erster Linie der
Identifikation von PIO-anfalligen Flugdynamiken.

6.1 Uberblick iiber die Flugdynamiken

Zum Uberblick {iber die unterschiedlichen Flugdynamiken sind in Abb. 6.1
die mittleren Phasengradienten (APR) iiber der Amplitude der Ubertra-
gungsfunktion Fer, an der Phasenschnittfrequenz w, aufgetragen. Unter
Berticksichtigung der Kriteriumsgrenzen des Phasengradientenkriteriums (s.
Abb. 2.14) und des Amplituden-Phasen-Kriteriums (s. Abb. 2.15) ergeben
sich fiinf Gruppen von Flugdynamiken, s. Tabelle 6.1.

Die Werte fiir den mittleren Phasengradienten liegen alle im Level-1- und
Level-2-Bereich in der Kriteriumsgraphik. Die Amplitudenwerte verteilen sich
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Mittl. Phasengradient in °/Hz

im gesamten Spektrum. Dabei ist zu beriicksichtigen, dass die Amplituden-
grenzen fir zentrale Steuerkniippel bestimmt wurden und fir Sidesticks zu
konservativ sein kénnten. Mit den Kriteriumsgrenzen lésst sich, unter Ver-
wendung der Maximalkraft in Richtung Ziehen (ca. 55 N) aus Abb. 4.5, ma-
ximal der Langslagewinkel abschétzen, der im eingeschwungenen Zustand zu
erwarten ist, wenn harmonisch mit der Phasenschnittfrequenz w, angeregt

wird.
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Abbildung 6.1: Kategorisierung der Flugdynamiken
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Die Dynamiken der Gruppe 1 und 2 weisen Phasengradienten im Wer-
tebereich von 50 bis 85 ° /Hz auf. Die abgeschéitzten Amplituden des Léangs-
lagewinkels nehmen bei der Phasenschnittfrequenz w,. Werte bis 3° an. Der
tatsachliche Wert bei der Phasenschnittfrequenz ist vermutlich niedriger, da
der Stickausschlag unsymmetrisch ist (Ziehen doppelt so hoch wie Driicken)
und eine konstante Anregung mit Maximalkraft/Maximalausschlag bei die-
ser Frequenz die menschlichen Fihigkeiten iibersteigt. Eine entsprechende
Schwingung sollte daher vom Piloten kaum wahrgenommen werden bzw. kei-
ne Probleme verursachen.

Die Dynamiken der Gruppen 3 und 4 weisen Lingslagewinkel bis zu 5° auf.
Untereinander unterscheiden sich Gruppen beziiglich der Phasengradienten
(groBer oder kleiner als 85° /Hz). Bei beiden Gruppen kénnten Schwingungs-
tendenzen bereits erkennbar sein. Die Dynamiken der Gruppen 4 reagieren
allerdings viel empfindlicher auf Steigerungen in der Aggressivitit der Pilo-
teneingaben.

Die Dynamiken der Gruppe 5 weisen so hohe Amplitudenwerte bei den Pha-
senschnittfrequenzen auf, dass jede PIO-Tendenz katastrophale Auswirkun-
gen haben kann. Hier sind bereits im Vorfeld inakzeptable Flugeigenschaften
erkennbar.

6.2 Betrachtung des Zeitverhaltens

Die Uberpriifung des Flugverhaltens im Zeitbereich erfolgt mit dem Dropback-
Kriterium, das das Antwortverhalten des Flugzeugs auf einen Rechteckimpuls
bewertet.

Um bei allen Flugdynamiken den stationdren Endwert der Nickgeschwin-
digkeit ermitteln zu kénnen, waren von den Direct- Law-Dynamiken zunéchst
reduzierte Gleichungssysteme fiir die Anstellwinkelschwingung zu bestim-
men. Da der Abstand zwischen den Kennkreisfrequenzen von Anstellwinkel-
schwingung und Phygoide bei allen Dynamiken mehr als eine Dekade betrégt,
wird dieses Vorgehen als vertretbar angesehen. Damit lieflen sich fiir alle Dy-
namiken das Nachlassen bzw. Nachlaufen Db, der Nickrateniiberschwinger
Gmax, die stationire Nickgeschwindigkeit q., sowie die Uberschwingzeiten
Tqmax UNd 74, bestimmen. Die meisten Flugdynamiken befinden sich im
zufriedenstellenden Bereich, wie die zugehorige Kriteriumsgraphik zeigt (s.
Abb. 6.2). Nur wenige Félle befinden sich im trdgen Bereich. Die Zahlenwerte
sind in Anhang B angegeben.

Bei genauer Betrachtung lassen sich innerhalb der Kriteriumsgraphik drei
verschiedene Gruppen von Flugdynamiken identifizieren (s. auch Tabelle 6.2).
Die Gruppe A, zu der die meisten Dynamiken gehoren, befindet sich im zu-
friedenstellenden Bereich. Dort betriagt das relative Nachlassen Db/q o = 0,4
s und der relative Nickratentiberschwinger ungefihr 1,7. Keine der Normal-
Law-Dynamiken befindet sich in diesem Bereich.
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3,5
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Abbildung 6.2: Bewertungen des Dropback-Kriteriums (x — Normal-
Law-Dynamik, o — Direct- Law-Dynamik)

Bei Gruppe B verschwindet das Nachlassen nahezu (Db/qo =~ 0). In
dieser Gruppe befindet sich auch die Dynamik N4. Bei drei der Dynamiken
(D7-3, D7-3K und D7-4K), die leicht im trdgen Bereich liegen, lauft der
Léngslagewinkel beim Loslassen des Sidesticks noch etwas nach.

Die Gruppe C liegt deutlich im trédgen Bereich. Hier befinden sich die
iibrigen Normal-Law-Dynamiken und die Dynamik D8. Bei allen lduft der
Léangslagewinkel nach und erschwert dem Piloten so die Vorhersehbarkeit der
Endantwort, da der Pilot zum Einstellen des gewiinschten Winkels bereits
vorher loslassen muss. Die Dédmpfung der Anstellwinkelschwingung ist bei
diesen vier Dynamiken relativ hoch (D ag > 0, 8).

Abgesehen von der Trigheit einiger Dynamiken lasst sich feststellen, dass
bei keiner Dynamik ,,Bobbling“-Tendenzen zu erwarten sind. Alle Daten-
punkte liegen von den entsprechenden Grenzen weit genug entfernt.

Zusétzlich wurden auch die Ansprechzeiten (s. Anhang B) betrachtet. Es
dauerte weniger als 74,,... = 0,152 s bis zum Aufbau der maximalen Nickbe-
schleunigung und maximal 74,,.. = 1,55 s bis zum Aufbau des maximalen
Uberschwingers in der Nickgeschwindigkeit. Diese Werte lassen keine Flug-
eigenschaftsméngel erkennen, denn Gibson [32] gibt fiir die Zeit 74,,,, eine
Obergrenze von 0,18 s als Entwurfsziel vor.

113



KAPITEL 6. BEURTEILUNG DER FLUGDYNAMIKEN

Tabelle 6.2: Bewertung des Dropback-Kriteriums

Gruppe A Gruppe B Gruppe C
D1 D5 N4 D7K N2
D2 D5-1 D4 D7-1 N6
D2K D6 D4K D7-1K || N7

D2-1 D6K D4-1 D7-3 D8
D2-1K D6-2J || D4-1K D7-3K
D2-2J D6-3K || D4-2] D7-4K
D2-3 D6-4 D4-3

D2-3K D4-3K

D2-4J D7

6.3 Betrachtung der Steuerempfindlichkeit

Die Kenngréflen ¢max/Fx und die Uberschwingzeit 74,,., beschreiben das
Ansprechverhalten des Flugzeugs (d.h. das Anfangsverhalten) auf ein Side-
stickkommando. Sie werden als relevant fiir die Vorhersehbarkeit der Flugdy-
namik angesehen, da viele Eingaben im normalen Flug als einfache Steuerung,
ohne Schlieflen des Regelkreises, erfolgen. Im Unterschied zum Dropback-
Kriterium geht hier die Sidestickkraft ein, weshalb die gesamte Wirkungs-
kette von Steuerkraft bis zur Flugzeugreaktion betrachtet wird.

Die in Ref. [51] angegebenen Kriteriumsgrenzen sind wegen der gerin-
gen Datenmenge nur als vorldufig anzusehen. Da die dortigen Versuche alle
mit Steuersdulen — also nicht mit Sidesticks — durchgefithrt wurden, wird
die Anwendbarkeit der Grenzen fiir die vorliegende Untersuchung in Zwei-
fel gezogen. Die Maximalkréfte von Sidesticks sind deutlich geringer als die
von Steuersdulen. Das bedeutet, dass zur Erzeugung der gleichen Nickbe-
schleunigung eine wesentlich geringere Sidestickkraft aufzubringen ist. Die
angegebene Grenze wird daher fiir Flugzeuge mit Sidestick-Steuerung als zu
niedrig angesehen. Bei qualitativer Betrachtung der Verteilung der einzelnen
Datenpunkte lassen sich trotzdem relative Aussagen iiber das Ansprechver-
halten der betrachteten Flugdynamiken treffen. *°

Die potentiell schlechtesten Dynamiken (s. Abb. 6.3) sind die vier Dyna-
miken mit den héchsten Uberschwingzeiten und den grofiten Verstiarkungs-
faktoren (D2-3K, D4-3K, D6-3K und D7-3K). Bei diesen kann davon ausge-
gangen werden, dass die Anfangsreaktion als zu abrupt und die Flugeigen-
schaften dementsprechend schlecht bewertet werden. Hier scheint bereits eine
PIO-Anfélligkeit gegeben zu sein.

40 Eine Skalierung der Grenzen entsprechend der Maximalkraft des Sidesticks
wird als nicht hilfreich angesehen, da keine belastbaren Daten iiber die Aquivalenz
der Steuerkrifte unterschiedlicher Bedienelemente zur Verfiigung standen.
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Abbildung 6.3: Bewertung des Anfangsverhaltens (x — Normal-Law-
Dynamik, o — Direct-Law-Dynamik), Strich-Punkt-Linie: Obere Grenze
nach [51], Gestrichelte Linie: Obere Grenze nach Entwurfsvorschrift von
Gibson [32]
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Die Normal-Law-Dynamiken weisen im Gegensatz dazu ein sehr geringes
Verhéltnis von ¢max/Fx auf. Eine hohe Anfangsreaktion ist nicht gegeben.
Stattdessen konnte die Anfangsreaktion eher zu trage sein, wodurch der Pi-
lot gezwungen ware, die Flugdynamik zu ,iibersteuern“. Um die gewiinschte
Flugzeugreaktion in der gewiinschten Zeit zu erzielen, miisste er anfanglich
iiberhohte Eingaben tétigen, die nachtréglich zu kompensieren wéren.

Bei den Dynamiken D2K und D4K scheint die Anfangsreaktion etwas
zu hoch sein und die Flugeigenschaften damit negativ zu beeinflussen. Die
Uberschwingzeit sollte dagegen einen vernachlissigbaren Einfluss haben. Bei
Dynamik D7-4K konnte die Anfangsreaktion in Verbindung mit der Totzeit
problematisch sein. Bei den Dynamiken D2-3, D4-3 und D7-3 ist die Totzeit
bereits sehr hoch, aber die Anfangsreaktion sollte nicht problematisch sein.
Genauere Aussagen lassen sich ohne konkrete Grenzen nicht treffen.

In Abb. 6.4 sind die unterschiedlichen Grenzbereiche der Steuerempfind-
lichkeit dargestellt. Die Originalgrenzen gelten fiir Kampfllugzeuge mit zen-
tralen Steuerkniippeln wihrend der Landung. Die Ubertragbarkeit der Gren-
zen auf Transportflugzeuge mit Sidesticksteuerung wurde bisher noch nicht
demonstriert.

Zunéchst lasst sich sehr gut sehen, dass die meisten Dynamiken inner-
halb der Originalbereiche fiir Level 1 und 2 liegen. Bei den Dynamiken mit
Bewertungen im Level-1-Bereich wird davon ausgegangen, dass die Wahl des
Verstarkungsfaktors richtig geschah. Nur die vier Dynamiken mit den hochs-
ten Verstarkungsfaktoren (D2-3K, D4-3K, D6-3K und D7-3K), die bereits
aufgefallen sind (Abb. 6.3), liegen im oberen Level-3-Bereich. Auf Grund der
Verteilung der Dynamiken werden die Grenzen nach [38] als plausibel an-
genommen und zur Beurteilung des Verstarkungsfaktors der Flugdynamiken
verwendet.*!

Die Flugdynamiken im oberen Level-3-Bereich besitzen offenbar eine um
2-5 dB zu hohe Verstidrkung. Die Frequenzbereichskriterien scheinen daher
fiir diese Félle nicht anwendbar, da sie trotz der hohen Verstarkung eine zu
gute Bewertung suggerieren kénnten.

Bei den Dynamiken im Level-2-Bereich sind Probleme in der Steueremp-
findlichkeit moéglich. Zwar kann der Pilot gewisse Abweichungen vom opti-
malen Verstiarkungsfaktor gut kompensieren (300 bis 400%, d.h. bis zu 12
dB, laut [47]), groBere Abweichungen sind aber mit Bewertungsverschlech-
terungen verbunden. Die vorliegenden Quellen geben keinen Hinweis, ob in
diesen Féllen die Anwendbarkeit der Frequenzbereichskriterien komplett aus-
geschlossen ist. Im Folgenden wird davon ausgegangen, dass dies nicht der
Fall ist. Eine Flugeigenschaftsbewertung der entsprechenden Dynamik mit
Level 1 scheint bei Defiziten in der Steuerempfindlichkeit (Nickachse) aber
fraglich.

41 Eine Klirung zur Ubertragbarkeit der Grenzen auf Transportflugzeuge mit
Sidesticksteuerung ist nur mit Hilfe von In-flight-Simulationen méoglich.
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In Tabelle 6.3 sind die einzelnen Dynamiken den jeweiligen Level der Steu-
erempfindlichkeit zugeordnet. Es sind Ahnlichkeiten zum ersten Kriterium zu
erkennen. Ein deutlicher Unterschied besteht aber in der Existenz von unte-
ren Schranken beim zweiten Kriterium. Die Normal-Law-Dynamiken liegen
im Level-2-Bereich bzw. knapp im Level-3-Bereich. Dies kann mdglich sein,
da die Regelgesetze fiir C* (bzw. nz) als Vorgabegrofle ausgelegt wurden.

Tabelle 6.3: Bewertung der Steuerempfindlichkeit (Nickachse)

Level 1 Level 2 Level 3
D1 D2-4] || N2 D6K N6
D2 D4-1 N4 D6-2J D2-3K
D4 D4-3 N7 D7K D4-3K
D5 D5-1 D2K D7-4K || D6-3K
D6 D6-4 D2-1K D7-3K

D7 D7-1 D2-2J
D8 D7-1K || D4K

D2-1 D7-3 D4-1K
D2-3 D4-2J

6.4 Anwendung der Frequenzbereichskri-
terien

Alle Flugdynamiken werden nachfolgend einer Untersuchung mit verschie-
denen Flugeigenschaftskriterien unterzogen. Da die meisten Dynamiken ein
Flugzeug mit konventionellem Ubertragungsverhalten reprisentieren, wird
das CAP-Kriterium als klassisches Flugeigenschaftskriterium fiir die Bahn-
bewegung angewendet. Die Analyse ergab, dass weder der CAP noch der
GCAP eine grofle Unterscheidung der Dynamiken hinsichtlich ihrer Bewer-
tungen erlauben, vgl. Anhang B. Laut den Kriteriumsgrenzen liegen fast alle
Dynamiken im Level-1-Bereich (sechs Ausnahmen liegen knapp unterhalb der
vorgeschlagenen Grenze aus [23]). Die grofiten Unterschiede sind erkennbar,
wenn der CAP iiber der dquivalenten Totzeit aufgetragen wird. Daher wird
nur diese Darstellung bei den nachfolgenden Diskussionen angegeben.

Die PIO-Anfalligkeit wird mit dem Bandbreitenkriterium, dem Phasen-
gradientenkriterium und dem Neal-Smith-Kriterium untersucht. Alle drei
Kriterien sind fiir Systeme hoher Ordnung einsetzbar, so dass keine Ndherun-
gen wie beim Dropback oder CAP verwendet werden miissen. Sie bewerten
in erster Linie aber nur die Nickbewegung, weshalb sie in Kombination mit
den beiden zuvor genannten Kriterien eingesetzt werden, um auch Aussagen
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iiber die Steuerung in der Bahnbewegung zu erhalten.*?> Das Neal-Smith-
Kriterium wird mit drei unterschiedlichen Bandbreitenfrequenzen (1,5, 1,7
und 2,0 rad/s) berechnet. Damit soll untersucht werden, wie sich Aggressivi-
tatssteigerungen in den Piloteneingaben bei der Durchfiihrung der Flugauf-
gabe auf die Diampfung des Gesamtsystems auswirken. Starke Anderungen
in der Resonanzspitze kénnen problematisch sein [57].

Zusatzlich zum Phasengradientenkriterium wird auch das Amplituden-
Phasen-Kriterium untersucht. Auf Grund der zweifelhaften Giiltigkeit dieses
Kriteriums fiir Transportflugzeuge mit Sidestick-Steuerung werden die Be-
wertungen nur zur Information angegeben und auf die graphische Darstellung
der Verldufe verzichtet.

6.4.1 Dynamiken der Umschaltschar 1

In den Abbildungen 6.5 und 6.6 sind die Flugeigenschaftsbewertungen der
Dynamiken von Umschaltschar 1 dargestellt. Die Flugdynamiken D2 und
D2K sowie D2-3 und D2-3K unterscheiden sich untereinander nur beziiglich
des Verstarkungsfaktors. Deshalb liegen sie auf dem gleichen Punkt in den
Kriteriumsgraphiken und alle Anmerkungen gelten gleichermaflen fiir beide
Dynamiken (Bezeichnung D2(K) bzw. D2-3(K)).

Alle Dynamiken besitzen eine dquivalente Totzeit von mehr als 0,1 s, siehe
Abb. 6.5(a). Damit liegen sie tiber den zuléssigen Level-1-Grenzen von [65].
Laut [24] wiirden die meisten Dynamiken trotzdem mit Level 1 bewertet wer-
den, da die relativ hohen Totzeiten wegen des hohen CAPs noch tolerierbar
sind. Einzig die Dynamiken D2-3(K) und D4-1 liegen bereits im Level-2-
Bereich. Die Dynamik D4-1 ist etwas zu trage in der Bahnbewegung (CAP <
0,3 rad/s?). Bei den Dynamiken D2-3(K) ist die hohe Totzeit problematisch,
der CAP-Wert liegt jedoch innerhalb normaler Grenzen. Bis auf die Dyna-
mik D4-1 besitzen alle Dynamiken ungefdhr den gleichen CAP-Wert (0,52
— 0,58 rad/s?). Die meisten Direct-Law-Dynamiken besitzen eine geringere
dquivalente Totzeit als die Normal-Law-Dynamik.

Laut dem Bandbreitenkriterium (Abb. 6.5(b) ) weisen alle Dynamiken
Level-1-Flugeigenschaften auf. Bei keiner der Dynamiken sind die Bandbrei-
ten wp,e und wy 4 zu niedrig oder der Nickrateniiberschwinger zu stark (vgl.
Anhang B fiir die Zahlenwerte).

Die trdgere Reaktion der Dynamik D4-1 ist auch hier erkennbar. Die-
se Dynamik besitzt die geringste Bandbreitenfrequenz aller Dynamiken. Der
Phasenabfall oberhalb der Phasenschnittfrequenz stellt aber kein Problem
dar. Auch wenn der Pilot durch Vorhalten die Bandbreite erhohen muss,
sollten daher keine Stabilitdtsprobleme im Gesamtsystem Pilot-Flugzeug auf-
treten.

42 Genau genommen liefert das Bandbreitenkriterium auch eine Aussage iiber die
Bahnbewegung, aber nur beziiglich der Bandbreite und nicht beziiglich der Vorher-
sehbarkeit.
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Den héchsten Phasenabfall besitzen die Dynamiken D2-3(K). Wegen der
ausreichend hohen Bandbreitenfrequenz sollte dies keine ernsten Probleme
verursachen. Eine ernste PIO-Anfilligkeit ist laut diesem Kriterium auch
nicht gegeben, da die Bandbreitenfrequenz der Bahnbewegung oberhalb des
Grenzwertes w1y, , = 0,6 rad/s liegt.

Im Phasengradientenkriterium (s. Abb. 6.6 (a)) ist die Phasenschnittfre-
quenz fr bei vier Dynamiken (D2-2J, D2-3(K) und D4-1) zu niedrig. Bei den
Dynamiken DL2-2J und D4-1 ist dies auch der Grund fiir die Zuordnung zu
Level 2. Bei den Dynamiken D2-3(K) ist gleichzeitig auch der Phasengradient
zu hoch, wodurch bei leichten Anderungen in der Aggressivitit des Piloten
stirkere Anderungen in der Phase resultieren. Das Verhalten des Flugzeugs
wére fiir den Piloten also schwerer vorhersehbar.

Das Amplituden-Phasen-Kriterium bescheinigt den Dynamiken D2, D2-
2J, D2-4J und N2 PIO-Freiheit, vgl. Tab. 6.1. Sollte es zu Schwingungen
in der Flugzeugantwort kommen, wiren die Amplituden so klein, dass der
Pilot sie hochstwahrscheinlich gar nicht bemerken wiirde. Bei den Dynamiken
D2K, D2-1K und D4-1 verlaufen die Ubertragungsfunktionen fiir Frequenzen
oberhalb von w, im Level-2-Bereich. Die Dynamik D2-3 verlduft sogar im
Level-3-Bereich.

Das Neal-Smith-Kriterium (s. Abb 6.6 (b)) zeigt eine Zunahme des Pha-
senvorhalts mit zunehmender Aggressivitit des Piloten bei allen Dynamiken.
Bei den Dynamiken D2(K), D2-4J und N2 sind laut der Graphik keine Proble-
me zu erwarten. Die Dampfung des Gesamtsystems ist bei diesen Dynamiken
nicht allzu starken Anderungen unterworfen.

Der tragere Charakter der Dynamik D4-1 wird auch in diesem Kriteri-
um deutlich. Um bei zunehmender Aggressivitit des Piloten die geforder-
ten Giitemafle einzuhalten, muss der Pilot so starken Phasenvorhalt leisten,
dass Level-2-Bewertungen zu erwarten sind. Bei den Dynamiken D2-1K, D2-
2J und D2-3(K) erhoht sich die Resonanzamplitude des Gesamtsystems mit
zunehmender Bandbreitenfrequenz. Es ist demnach mit einer zunehmenden
Entdampfung des Gesamtsystems Pilot-Flugzeug zu rechnen.

Bandbreitenkriterium und Neal-Smith-Kriterium setzen voraus, dass der
Verstarkungsfaktor optimal gewahlt wurde. Da dies bei den Dynamiken D2K,
D2-1K und D2-2J nicht der Fall ist, werden diese drei Dynamiken vom Autor
mit Level 2 bewertet.

6.4.2 Dynamiken der Umschaltschar 2

Die Flugeigenschaftsbewertungen der Dynamiken der Umschaltschar 2 sind
in den Abb. 6.7 und 6.8 dargestellt. Die Flugdynamiken D4 und D4K sowie
D4-3 und D4-3K unterscheiden sich untereinander nur beziiglich des Verstéar-
kungsfaktors. Deshalb liegen sie auf dem gleichen Punkt in den Kriteriums-
graphiken. Alle Anmerkungen gelten dementsprechend gleichzeitig fir beide
Dynamiken (Bezeichnung D4(K) bzw. D4-3(K)).
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Laut Abb. 6.7(a) ist die Abstimmung von Bahnbewegung und Léngsla-
gereaktion bei vier Dynamiken (D4-1K, D4-2J und D4-3(K)) nicht zufrie-
denstellend. In allen drei Fallen sind die Dynamiken zu triage, da der CAP
kleiner als 0,3 rad/s? ist. Bei den Dynamiken D4-2J und D4-3(K) ist zusitz-
lich die Totzeit zu hoch. Die Dynamiken D4(K) liegen direkt auf der Grenze
von Level 1 und Level 2. Hier ist also keine eindeutige Aussage moglich.

Laut dem Bandbreitenkriterium (s. Abb. 6.7(b)) besitzen alle Dynami-
ken Level-1-Flugeigenschaften. Die Bandbreitenfrequenzen wy, e und wy, 4 al-
ler Dynamiken liegen oberhalb der erlaubten Mindestwerte. Die Dynamiken
D4-3(K) liegen trotz der geringen Bandbreitenfrequenz wy,e und der hohen
Totzeit im Level-1-Bereich, weil die Kreisfrequenz der Bahnbewegung héher
als wp,y = 0,6 rad/s ist.

Ahnlich wie beim CAP-Kriterium sehen die Bewertungen im Phasengra-
dientenkriterium (s. Abb. 6.8(a)) aus. Bei den vier Dynamiken D4-1K, D4-2J
und D4-3(K) sind die Phasenschnittfrequenzen zu niedrig. Da die Phasenver-
laufe im Bereich der Phasenschnittfrequenz fr noch tolerierbar sind, erhalten
D4-1K und D4-2J durch das Kriterium eine Level-2-Bewertung. Bei den Dy-
namiken D4-3(K) ist zusétzlich auch der Phasenabfall zu stark, weshalb diese
Dynamik im Level-3-Bereich liegt und eine PIO-Tendenz zu erwarten ist.

Nach dem Amplituden-Phasen-Kriterium liegen nur die Dynamiken N4,
D1 und D4-2J voll und ganz im Level-1-Bereich. Die Dynamik D2-1 befindet
sich bei der Phasenschnittfrequenz genau auf der Grenze. Die Dynamik D4
verlauft im Level-2-Bereich. Alle anderen Dynamiken werden mit Level 3
bewertet.

Das Neal-Smith-Kriterium (s. Abb. 6.8(b)) zeigt mit zunehmender Band-
breite zwei unterschiedliche Auspragungen der Empfindlichkeit gegeniiber
Aggressivitatsianderungen in der Flugzeugsteuerung. Bei den Dynamiken D1,
D2-1 und D4-3(K) nimmt im Wesentlichen die Dampfung des Gesamtsystems
ab. Allerdings fithrt dies nur bei der Dynamik D4-3(K) zum Verlassen des
Level-1-Bereiches. Die anderen Dynamiken zeigen eine mitunter starke Zu-
nahme des erforderlichen Phasenvorhalts bei der Bandbreitenfrequenz, also
eine Zunahme der erforderlichen Pilotenkompensation. Dadurch gelangen die
Dynamiken D4-1K und D4-2J ebenfalls in den Level-2-Bereich. Interessan-
terweise ist hier die Verbindung zum Phasengradientenkriterium sehr gut er-
kennbar. Den gleichen Dynamiken werden Probleme bescheinigt, wobei auch
hier die Abstdnde zu der Kriteriumsgrenze qualitativ dhnlich sind.

6.4.3 Dynamiken der Umschaltschar 3

Die Flugeigenschaftsbewertungen der Dynamiken der Umschaltschar 3 sind
in den Abb. 6.9 und 6.10 dargestellt. Die Flugdynamiken D6 und D6K unter-
scheiden sich untereinander nur beziiglich des Verstdarkungsfaktors. Deshalb
liegen sie auf dem gleichen Punkt in den Kriteriumsgraphiken. Alle Anmer-
kungen gelten dementsprechend gleichzeitig fiir beide Dynamiken (Bezeich-
nung D6(K)).
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Die meisten Dynamiken dieses Umschaltblocks weisen eine gute Abstim-
mung zwischen Lage- und Bahnsteuerung auf (s. Abb. 6.9(a)). Selbst die
Dynamiken D7-1 und D8, die im Level-2-Bereich liegen, weisen nur gering-
fugig zu geringe CAP-Werte und Totzeiten auf. Die Normal-Law-Dynamik
liegt fast auf der Grenze von Level 1 und 2. Hier ist die hohe Totzeit fiir
die knappe Bewertung verantwortlich. Der CAP alleine liegt im zufrieden-
stellenden Bereich. Eine eindeutige Bewertung ist daher nicht moglich. Bei
der Dynamik D6-3K ist die hohe Totzeit die Ursache fiir die vergleichsweise
schlechte Vorhersagbarkeit der Flugzeugreaktion.

Das Bandbreitenkriterium sagt fiir alle Dynamiken eine zufriedenstellen-
de Bewertung vorher (s. Abb. 6.9(b)). Bei den beiden Dynamiken D7-1 und
D8 sind die Bandbreiten am geringsten. Dies stimmt mit der Bewertung vom
CAP-Kriterium tiberein. Der Phasenabfall oberhalb w . ist aber sehr gering.
Bei den Dynamiken D6-2J, D6-3K und D6-4 ist der Phasenabfall vergleichs-
weise hoch. Dank der hohen Bandbreitenfrequenzen werden aber keine Flug-
eigenschaftsprobleme erwartet. Weil die Kreisfrequenz der Bahnbewegung
hoher als wy,, = 0,6 rad/s ist (s. Anhang B), werden keine PIO-Probleme
erwartet.

Im Phasengradientenkriterium werden fiir die Dynamiken D6-2J und D6-
4 ebenfalls hohe Phasengradienten vorhergesagt (s. Abb. 6.10(a)). Im Ge-
gensatz zum Bandbreitenkriterium liegen die Bewertungen hier allerdings im
Level-2-Bereich. Dies liegt an den vergleichsweise geringen Phasenschnittfre-
quenzen. Die Dynamik D6-3K liegt sogar fast am Level-3-Bereich. Bei dieser
Dynamik sind daher Schwierigkeiten bei der Steuerung zu erwarten. Alle
anderen Bewertungen liegen im Level-1-Bereich.

Die Ubertragungsfunktionen der Dynamiken N6, D5, D6, D6-2J, D7-1
und D8 verlaufen alle im Level-1-Bereich des Amplituden-Phasen-Kriteriums.
Noch knapp im Level-2-Bereich verlaufen die Ubertragungsfunktionen der
Dynamiken D6K und D6-4. Deren Amplitudenwerte an der Phasenschnitt-
frequenz liegen zwar sehr knapp im Level-3-Bereich, die weiteren Verldufe
liegen aber sofort deutlich im Level-2-Bereich.

Im Neal-Smith-Kriterium ist die Trigheit der Dynamiken D7-1 und D8
ebenfalls zu sehen (s. Abb. 6.10(b)). Mit zunechmender Aggressivitiat wan-
dern die Bewertungen in den Level-2-Bereich. Hier ist allerdings auch eine
Wanderung der Bewertungspunkte von Dynamik D6-2J und D6-3K in den
Level-2-Bereich zu erkennen. Bei keiner der Dynamiken dieses Blockes wird
eine deutliche Zunahme der Resonanzamplitude beobachtet. Die hochste Re-
sonanzamplitude tritt mit etwa 3,4 dB bei der Dynamik D6-3K auf.

6.4.4 Dynamiken des Umschaltschar 4

Die Flugeigenschaftsbewertungen der Dynamiken der Umschaltschar 4 sind
in den Abb. 6.11 und 6.12 dargestellt. Die Flugdynamiken D7 und D7K
sowie D7-3 und D7-3K unterscheiden sich untereinander nur beziiglich des
Verstarkungsfaktors. Deshalb liegen sie auf dem gleichen Punkt in den Krite-
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riumsgraphiken. Alle Anmerkungen gelten dementsprechend gleichzeitig fiir
beide Dynamiken (Bezeichnung D7(K) bzw. D7-3(K)).

Die Kriteriumsgraphik zum CAP-7-Kriterium (s. Abb. 6.11(a)) ldsst nur
bei drei Dynamiken (D5, D5-1 und D7(K)) eine zufriedenstellende Abstim-
mung zwischen Lage- und Bahnsteuerung erkennen. Die anderen vier Dyna-
miken liegen alle im Level-2-Bereich, darunter auch die Normal- Law-Dynamik.
Problematisch ist bei diesen Dynamiken immer die Totzeit. Wahrend bei der
Dynamik D7-1K eine leichte Erh6hung des CAP, z. B. durch Erhchung der
Eigenkreisfrequenz, schon eine zufriedenstellende Bewertung bewirken wiir-
de, liegen die Dynamiken D7-3(K) weit im Level-2-Bereich. Bei den Dyna-
miken N7 und D7-4K wére durch eine moderate Erhohung des CAP oder
durch moderate Reduzierung der Totzeit eine zufriedenstellende Bewertung
moglich.

Im Bandbreitenkriterium (s. Abb. 6.11(b)) ragen die Dynamiken N7, D7-
3(K) und D7-4K deutlich heraus. Den Dynamiken N7 und D7-4K werden
noch zufriedenstellende Dynamiken und PIO-Freiheit bescheinigt. Die Dy-
namiken D7-3(K) haben den héchsten Phasenverzug von allen Dynamiken
dieses Blocks. Da die Kreisfrequenz der Bahnbewegung héher als wy , = 0,6
rad/s ist, werden durch das Kriterium keine PIO-Probleme erwartet. Alle
anderen Dynamiken werden souverén als zufriedenstellend bewertet.

Ahnliche Bewertungen sind auch im Phasengradientenkriterium zu sehen
(s. Abb. 6.12(a)). Auch hier liegen die meisten Flugdynamiken im Level-1-
Bereich. Die Dynamiken N7 und D7-4K liegen hier aber im Level-2-Bereich.
Dadurch wird ihnen eine mogliche PIO-Tendenz bescheinigt. Die Dynamik
D7-3 liegt sogar auf der Grenze zum Level-3-Bereich, weshalb hier mit ziem-
licher Sicherheit von einer PIO-Tendenz ausgegangen werden kann.

Nur die Amplitudengénge von den Dynamiken N7, D5-1 und D7 werden
als zufriedenstellend bewertet. Die Dynamiken D7K, D7-1K und D7-3 liegen
im ausreichenden Bereich. Bei der Dynamik D7-4K ist der Verstarkungsfak-
tor eindeutig zu hoch.

Beim Neal-Smith-Kriterium (s. Abb. 6.12(b)) zeigt keine der Dynamiken
eine bedeutende Resonanzspitze (max. 0,6 dB). Mit zunehmender Aggres-
sivitdt wandern die Bewertungen fast horizontal. Bei den Dynamiken N7,
D7-1K, D7-3(K) und D7-4K wird die Grenze des akzeptablen Bereichs tiber-
schritten. Bei ihnen wird der erforderliche Phasenvorhalt zu grofi. Bei keiner
dieser Dynamiken ist eine Resonanzspitze vorhanden.

6.5 Auswertung der Pilotenversuche
Zur Auswertung der Pilotenversuche wurden die aufgezeichneten Daten, die

Bewertungen (HQR, PIOR), die Kommentare der Piloten sowie die Leis-
tungsparameter®® Abweichung vom Kommandowert é und Steuereingabe &

43 Eine Tilde tber der Variable kennzeichnet im Folgenden den quadratischen
Mittelwert (engl. Root Mean Square, RMS). Er berechnet sich nach folgender For-
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verwendet. Zuerst wurden die Kommentare zu den Steuerbarkeitsmerkmalen
in die normative Beschreibung tiberfithrt (Abschnitt 5.5). Die einzelnen Be-
wertungen und die normativen Kommentare zu den Steuerbarkeitsmerkmalen
sind im Anhang C gegeben. In Anhang D wird jede bewertete Flugdynamik
einzeln diskutiert.

Flugdynamiken wurden dann als potentiell PIO-anféllig eingestuft, wenn
eine der folgenden Bedingungen erfiillt war:

e min. 1 Testpilot bescheinigt der Dynamik eine PIO-Tendenz (PIOR >
4)

e min. 2 Linienpiloten bescheinigen der Dynamik eine PIO-Tendenz (PI-
OR > 4).

Der Grund fiir diese Differenzierung lag in der mangelnden Flugtesterfah-
rung der Linienpiloten, die dazu fiihrte, dass Dynamiken teilweise zu gut oder
zu schlecht bewertet wurden. Ein spezieller Algorithmus (s. Anhang F) wur-
de zusétzlich verwendet, um die Schwere von PIO-Vorfillen zu bestimmen.
Eine Bestimmung der PIO-Anfélligkeit mittels des eingesetzten Algorithmus
gestaltete sich aber schwierig, weil

e Piloten ihr Verhalten so anpassen konnen, dass trotz einer vorhandenen
Anfalligkeit nicht alle Kriterien des Algorithmus erfiillt sind [Falsch
negativ] und

e cinzelne Halbschwingungen, die die Kriterien des Algorithmus erfiil-
len, nicht unbedingt fiir eine PIO-Anfélligkeit sprechen miissen [Falsch
positiv].

In Tabelle 6.4 ist angegeben, welche Umschaltscharen von welchem Pilo-
ten geflogen und bewertet wurden.

Tabelle 6.4: Ubersicht Pilot-Umschaltschar

Pilot

Schar AB C D E F G H I J

Schar 1 X X X X X

Schar 2 X X X X X

Schar 3 X X X X X

Schar 4 X X X X X
mel: £ = % kN:_Ol x2(k). Der Parameter N steht fiir die Anzahl der einzelnen
Zeitschritte.
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6.5.1 Auswertung der Normal-Law-Dynamiken

Jede Dynamik wurde zehn Mal bewertet, fiinfmal mit einer langfristigen
(long-look) Bewertungstechnik und fiinfmal mit einer kurzfristigen (short-
look) Bewertungstechnik. In Tabelle 6.5 sind die Pilotenbewertungen der
Normal-Law-Dynamiken angegeben.

Tabelle 6.5: Pilotenbewertungen der Normal-Law-Dynamiken

Dynamik PIOR CHR

N2 1,1/2,1/2,2/1,1/1,1  3,3/4,2/3,2/3,2/3,3
N4 1,1/2,2/1,1/1,1/1,1  3,3/5,3/1,4/3,3/2,2
N6 2,1/2,2/4,1/2,2/1,1 3,3/3,2/4,2/3,2/3,3
N7 1,1/1,1/2,2/2.1/21  3,3/2,3/3,3/3,2/3,3

Die Bewertungen sind alphabetisch geordnet, entsprechend der Angabe
in Tabelle 6.4. Mehrfachbewertungen eines Piloten wurden durch Komma
getrennt, Bewertungen unterschiedlicher Piloten durch Schrégstrich.

Die Cooper-Harper-Bewertungen weisen eine geringe Streuung auf. Sie
liegen meist im zufriedenstellenden Bereich. Auch wenn es einige Ausreifler
gibt, ist eine deutliche Tendenz zu Level 1 bei allen Dynamiken erkennbar.
Auch die PIO-Bewertungen liegen mit einer Ausnahme zwischen PIOR 1
und 2 und deuten keine PIO-Tendenzen an. Bereits an den Pilotenurteilen
wird klar, dass die untersuchten Dynamiken als PIO-resistent anzusehen sind.
Auch die Analyse der Zeitverldufe hat keine PIO-Anfélligkeit erkennen lassen.

Generell lief3 sich feststellen, dass einige Linienpiloten den allerersten ge-
werteten Testversuch einer Simulatorsitzung schlechter bewerteten als den
zweiten Versuch mit der gleichen Normal-Law-Dynamik. Im Nachhinein las-
sen sich diese Bewertungsunterschiede auf drei Ursachen zuriickfiihren: Aus-
bildung, Erfahrung und Steuerautoritét.

Piloten sind fiir den Flug mit Flight Director ausgebildet.** Da das Ein-
gangssignal dem Flight Director dhnelt, sich aber anders verhielt als sie ge-
wohnt waren, erkannten sie teilweise irrtiimlich eine Schwingungsneigung.
Durch die permanente Bewegung des Kommandosignals trat ndmlich immer
eine harmonische Bewegung um das Flugzeugsymbol auf, auch wenn der Pilot
keine Eingaben machte.

Die meisten Piloten besaflen keine Erfahrung im Umgang mit den Bewer-
tungsskalen und der Einschétzung unterschiedlicher Flugdynamiken. Deshalb
mussten diese Piloten in der Anfangsphase mehrmals an die Verwendung der
Entscheidungsbdume erinnert und auf Inkonsistenzen in ihren Bewertungen

44 Normalerweise bleibt das Flugzeugsymbol, einmal eingestellt, auf dem Flight-
Director-Balken ohne das weitere, plotzlich Ablagen entstehen.
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hingewiesen werden?®. Ein Lerneffekt beziiglich der Bewertungsskalen setz-
te erst mit fortlaufender Versuchsdauer ein. Daher ist anzunehmen, dass zu
wenig Trainingsversuche unternommen wurden, um den Umgang mit den
Skalen ausreichend zu tiben.

Bei den Trainingsversuchen mit den Direct- Law-Dynamiken war ein per-
manentes Folgen des Kommandosignals mit der verfiigbaren Steuerautoritét
moglich. Auf Grund der vergleichsweise geringen Steuerautoritit der Normal-
Law-Dynamiken traten neben den eigentlichen Folge-Phasen auch Einnahme-
Phasen auf, in denen der Pilot, trotz Vollausschlag, den Fehler nicht beliebig
reduzieren konnte. Einigen Piloten fiel das Ausblenden dieser Phasen fur die
Flugeigenschaftsbewertung, trotz der Einweisung, anfangs schwer. Daher ist
eine negative Auswirkung der Einnahme-Phasen auf das Pilotenurteil nicht
vollkommen auszuschliefen.

Die schwache Anfangsreaktion der Normal Law-Dynamiken ist auf den
begrenzten Stickausschlag, kombiniert mit den Totzeiten, zuriickzufiihren.
Beide Effekte verhinderten eine prompte Reaktion des Flugzeugs und fiihr-
ten zum Nacheilen der Flugzeugreaktion hinter dem Stickkommando wah-
rend der Einnahme-Phasen. Eine leicht hohere Steuerempfindlichkeit wére
bei allen Dynamiken wiinschenswert gewesen. Sie hdtte bei maximalem Side-
stickausschlag eine etwas grofere Steuerautoritit ermdglicht.*® Die Vorher-
sagbarkeit der Flugzeugreaktion war bei allen Dynamiken mindestens gut,
teilweise sehr gut.

6.5.2 Auswertung der Direct- Law-Dynamiken

Als néchstes werden die Versuche mit Direct- Law-Dynamiken betrachtet, bei
denen keine Umschaltung auftrat. Damit soll geklart werden, ob die Dy-
namiken bereits ohne Umschaltungen schlechte Flugeigenschaften bzw. eine
PIO-Tendenz aufweisen. Jede bewertete Dynamik wird einzeln in Anhang
D besprochen und aus den Piloteneinzelbewertungen wird ein Gesamturteil
abgeleitet.

Von den acht bereitgestellten Dynamiken einer Umschaltschar wurden
aufgrund der begrenzten Zeit nur die sechs Dynamiken getestet, bei denen
die grofite Gefahr durch eine Umschaltung vermutet wurde. Dies erfolgte, um
eine gewisse Mindestanzahl an Pilotenurteilen pro Dynamik zu erhalten. In
der Regel bewerteten vier unterschiedliche Piloten jede Dynamik.

45 Inkonsistenzen wurden in offener Form angesprochen, wenn Bewertungen und
Pilotenkommentare offensichtlich nicht zusammenpassten oder wenn die Leistungs-
vorgaben nicht beriicksichtigt wurden. Diese Hinweise erfolgten mit dem Ziel, eine
Klarung moglicher Missverstdndnisse zu bewirken. Es wurde bewusst vermieden,
den Piloten aktiv in seiner Entscheidung zu beeinflussen.

46 Bisherige Untersuchungen [9] zeigten, dass Verstdrkungsfaktoren in Flugsimu-
latoren von Piloten oftmals zu hoch gewahlt werden. Im Flugtest ergaben sich da-
durch Probleme, da das Flugzeug zu empfindlich wurde. Daher ist diese Forderung
durchaus kritisch zu sehen.
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Alle Versuche erfolgten mit der kurzfristigen Bewertungstechnik zum En-
de der Simulatorsitzung, als bereits eine gewisse Grundmiidigkeit vorhanden
war. Einige der Piloten tendierten dabei dazu, den gesamten Versuch zu be-
werten, ohne die erste Eingewohnungsphase zu ignorieren, was teilweise zu
ungerechtfertigt schlechten Bewertungen fiihrte. Aus diesen Griinden streuen
die Pilotenbewertungen stérker als bei den Normal-Law-Dynamiken.

In Tabelle 6.6 sind die Pilotenbewertungen fiir alle getesteten Flugdyna-
miken angegeben. Die Dynamiken D2K, D2-3K, D4-1, D4-3, D4-3K, D6K,
D6-3K und D7-3K wurden laut den Versuchen als PIO-anfillig eingestuft.

Tabelle 6.6: Pilotenbewertungen der Direct- Law-Dynamiken
Dyn. PIOR CHR H Dyn. PIOR CHR

D2 3/1/4/1  4/1/4/3 || D6 1/1/2/1  3/3/2/3
D2K  4/2/5/3  5/4/5/6 || D6K  4/2/3/2 5/2/4/5
D2-1K  1/2/3/2  2/2/5/4 || D6-3K 4/2/4/4 17/2/5/5
D23 3/1/1/1  4/3/1/5 | D6-4  2/3/1/2 3/2/2/3
D2-3K  4/3/4/4  7/7/9)7 || D71 1/2/4/3 2/3/5/5

D4-1  2/4/4/2  3/7/4/4 || D8 2/1/3/3  2/1/3/5
D1 1/3/3/2  3/3/4/3 || D5 1/2/3/2  3/2/4/3
D4 1/1/1 3/2/3 D7K  1/1/4/1 2/2/5/3

D4K 2/1/2/2  3/2/2/3 || D7-1K  2/2/2/1 4/2/3/3
D4-1K  2/2/1/2/2 3/2/1/2/3 || D7-3  2/1/3/4 4/2/4/4
D4-3  4/2/1/2  4/2/2/3 || D7-3K  5/3/2/3 7/7/3/4
D4-3K  6/3/2/4  8/3/3/5 | D7-4K 2/2/2/2 4/2/4/4

Versuche mit Dynamiken der Umschaltschar 1

Die Pilotenbewertungen streuen, wie erwartet, viel starker als die Bewertun-
gen der Normal-Law-Dynamiken.

In Tabelle 6.7 sind die Gesamturteile zu den Dynamiken der Umschalt-
schar 1 zusammengefasst. Zuséatzlich ist auch die Anzahl der durch den PIO-
Algorithmus bestétigten PIO-Félle angegeben. Die letzte Zeile gibt an, wie
die PIO-Resistenz der Dynamik an Hand der Simulatorversuche eingeschéatzt
wird. Ein Pfeil nach oben symbolisiert eine PIO-resistente Dynamik, ein Pfeil
nach unten eine PIO-anfillige Dynamik.

Von den bewerteten Dynamiken erhielten die Dynamiken D2 und D2-1K
die besten Bewertungen. Sie weisen als einzige Tendenzen in den zufrieden-
stellenden Bereich auf. Dies ldsst vermuten, dass die gewiinschte Genauigkeit
erreicht werden kann, fiir einige Piloten aber nur mit einem etwas erhohten
Aufwand. Eine PIO-Tendenz wurde bei keiner der beiden Dynamiken fest-
gestellt. Anfangsreaktion und Steuerempfindlichkeit wurden gegeniiber den
Normal-Law-Dynamiken als besser empfunden.
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Tabelle 6.7: Gesamturteil Direct-Law-Dynamiken Umschaltschar 1

Bewertungen
Dynamik Flugeigenschaften PIO-Félle PIO-Resistenz
D2 Level 1-2 0 Va
D2K Level 2 1 N
D2-1K Level 1-2 0 Va
D2-3 Level 2 0 N
D2-3K Level 3 3 Ny
D4-1 Level 2 0 Ny

Die Dynamik D2-3K wurde am schlechtesten bewertet (Level 3). Hier
wurde von den Piloten eindeutig eine PIO-Anfilligkeit festgestellt. Der PIO-
Algorithmus bestétigte diese Bewertungen. Alle Piloten beméngelten die Vor-
hersagbarkeit der Flugzeugreaktion. Die Angaben zur Steuerempfindlichkeit
und Anfangsreaktion waren widerspriichlich.

Alle anderen Dynamiken wurden als akzeptabel bewertet. Dabei zeigten
die Dynamiken D2K und D4-1 ebenfalls eine PIO-Anfélligkeit. Nur bei der
Dynamik D2K lief} sie sich durch den PIO-Algorithmus bestétigen. Bei beiden
Dynamiken wurde vor allem die Vorhersagbarkeit der Flugzeugreaktion als
eher schlecht beurteilt.

Ergénzend lasst sich feststellen, dass die Erhohung der Verstarkungsfak-
toren sich schlecht auf die Bewertung und PIO-Neigung auswirkt. Bei der
Dynamik D2K fiihrt die Verdopplung des Verstirkungsfaktors gegeniiber D2
zu einer deutlichen Bewertungsverschlechterung in den Level-2-Bereich. Bei
der Dynamiken D2-3K wandert die Bewertung wegen des dreifachen Verstér-
kungsfaktors Kr1z) ganz deutlich in den Level-3-Bereich.

Versuche mit Dynamiken der Umschaltschar 2

Die Bewertungen dieser Umschaltschar streuen weniger stark als bei Schar
1. Die Dynamiken dieses Schar wurden nur von Linienpiloten geflogen. Einer
davon befand sich zur Zeit der Versuche in der Ausbildung zum Flugtestin-
genieur.

In Tabelle 6.8 sind die Gesamturteile zusammengefasst. Der P1IO-Algo-
rithmus bestétigte zwei der drei Félle, die durch die Piloten identifiziert wur-
den.

Drei der Dynamiken wurden tibereinstimmend als zufriedenstellend (Le-
vel 1) bewertet (D4, D4K und D4-1K). Die Dynamik D1 wurde etwas schlech-
ter bewertet. Die Verdopplung des Verstarkungsfaktors zwischen D4 und
D4K hatte keinen Einfluss auf die Bewertung.
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Tabelle 6.8: Gesamturteil Direct-Law-Dynamiken Umschaltschar 2

Bewertungen
Dynamik Flugeigenschaften PIO-Félle PIO-Resistenz
D1 Level 1-2 0 Va
D4 Level 1 0 Va
D4-K Level 1 0 Va
D4-1K Level 1 0 N
D4-3 Level 1-2 1 Ny
D4-3K Level 2-3 1 N

Dagegen wurde die Dynamik D4-3 zwar teilweise als zufriedenstellend be-
wertet, wies aber eine starke Schwingungstendenz auf. Hier wird bereits von
einer Anfélligkeit ausgegangen. Die Dynamik D4-3K wurde am schlechtesten
empfunden. Es wurden sowohl von den Piloten PIO-Tendenzen angemerkt,
als auch vom Algorithmus erkannt. Der dreifache Verstarkungsfaktor gegen-
iber D4-3 fiithrt zu einem spiirbar schlechteren Urteil. Die Vorhersagbarkeit
der Flugzeugantwort verdnderte sich von gut auf eher schlecht. Die Steuer-
empfindlichkeit wurde bei D4-3K als viel zu sensibel beschrieben.

Versuche mit Dynamiken des Blocks 3

In Tabelle 6.9 sind die Gesamturteile zu den einzelnen Dynamiken der Um-
schaltschar 3 zusammengefasst. Es lieflen sich vier PIO-Félle durch den PIO-
Algorithmus bestatigen.

Tabelle 6.9: Gesamturteil Direct-Law-Dynamiken Umschaltschar 3

Bewertungen
Dynamik Flugeigenschaften PIO-Félle PIO-Resistenz
D6 Level 1 0 N
D6K Level 2 1 AV
D6-3K Level 2-3 3 Ny
D6-4 Level 1 0 N
D7-1 Level 2 0 N
D8 Level 1-2 0 Va

Zwei der Dynamiken (D6 und D6-4) wurden iibereinstimmend als zufrie-
denstellend bewertet. Bei beiden wurden keine Anzeichen von unerwiinschten
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Bewegungsanteilen festgestellt. Daher ist die Wahrscheinlichkeit einer PIO-
Anfilligkeit gering.

Die beiden Dynamiken D8 und D7-1 wurden sowohl dem zufriedenstel-
lenden als auch dem akzeptablen Bereich zugeordnet. Eine klare Zuordnung
war nicht moglich. Bei beiden Dynamiken wurden unerwiinschte Bewegungs-
anteile festgestellt.

Sowohl bei Dynamik D6K als auch bei Dynamik D6-3K wurden PIO-
Tendenzen von den Piloten angemerkt und durch den Algorithmus bestéatigt.
Bei diesen Dynamiken ist daher eine hohe PIO-Anfilligkeit gegeben.

Die Verdopplung des Verstarkungsfaktors Krrz bei der Dynamik D6K
gegeniiber D6 fiihrte zu einer Abstufung der Dynamik von Level 1 zu Level 2.
Waiéhrend Anfangsreaktion und Steuerempfindlichkeit in beiden Féllen &hn-
lich gewertet wurde, so litt die Vorhersagbarkeit der Flugzeugreaktion unter
der Erhohung des Verstarkungsfaktors.

Versuche mit Dynamiken des Blocks 4

In Tabelle 6.10 sind die Gesamturteile zu den Dynamiken der Umschaltschar
4 zusammengefasst. Fiir einen Versuch lief§ sich die PIO-Tendenz durch den
Algorithmus bestéatigen. Alle Versuche wurden von Linienpiloten geflogen
und bewertet.

Tabelle 6.10: Gesamturteil Direct-Law-Dynamiken Umschaltschar 4

Bewertungen
Dynamik Flugeigenschaften PIO-Falle PIO-Resistenz
D5 Level 1-2 0 N
D7K Level 1-2 0 Va
D7-1K Level 1-2 0 Ve
D7-3 Level 2 0 N
D7-3K Level 2-3 1 N
D7-4K Level 2 0 v

Von allen geflogenen Dynamiken wurde keine als eindeutig zufriedenstel-
lend (Level 1) bewertet. Drei Dynamiken wurden als zufriedenstellend mit
Tendenz zu Level 2 bewertet: D5, D7TK und D7-1K.

Zwei Dynamiken (D7-3 und D7-4K) wurden als akzeptabel beurteilt, bei-
de ohne Anzeichen fiir eine PIO-Anfalligkeit. Dagegen wird die Dynamik
DL7-8 als PIO-anfillig eingestuft. Hier konnte der Algorithmus auch bei ei-
nem Versuch eine PIO erkennen.

Die Verdreifachung des Verstarkungsfaktors K rrz bei Dynamik D7-3K
gegeniiber D7-3 verschlechtert die Bewertung zu Level 3. Die Steuerempfind-
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lichkeit wird dabei als zu sensibel wahrgenommen. Auch die Vorhersagbarkeit
der Flugzeugreaktion war eher schlecht.

6.5.3 Untersuchung der PIO-Anfilligkeit

Neben der Anzahl der aufgetretenen PIO-Vorfille interessiert, ob eine Aussa-
ge tiber die Stérke der Schwingung moglich ist. In Anlehnung an Ref. [51] sind
daher drei PIO-Parameter aufgetragen (s. Abb. 6.13) fiir die Versuche, die
vom Algorithmus entdeckt wurden. Nicht alle vom Algorithmus entdeckten
Verldufe sind von den Piloten als PIO-anféllig eingestuft worden.
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Abbildung 6.13: PIO-Kennwerte bei Flugdynamiken

In dem obersten Diagramm sind aus allen Versuchen mit der entspre-
chenden Flugdynamik die hochsten Amplituden der Nickgeschwindigkeit als
Starkemaf fiir PIOs dargestellt. Die Amplitude entspricht der Hilfte des Ab-
stands zwischen zwei aufeinander folgenden Extremwerten der Nickantwort.
Bei einem Maximum von +10°/s und einem Minimum von -5°/s betrégt sie
7,5°/s. Je hoher die Maximalamplitude ist, desto schlimmer wird die PIO
angesehen.

In dem mittleren Diagramm ist der maximale Phasenversatz zwischen
dem Stickausschlag und der Flugzeugreaktion (Langslagewinkel) aufgetra-
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gen. Damit die Definition einer PIO erfiillt ist, muss der Phasenversatz min-
destens 180° betragen.

Im untersten Diagramm ist die PIO-Kreisfrequenz wpro dargestellt. Fre-
quenzen lassen sich im Nickgeschwindigkeitsverlauf iiber den zeitlichen Ab-
stand zwischen zwei Extrema (eine Halbschwingung) bestimmen. Da in einem
Versuch mit aufgetretener PIO immer mehrere Halbschwingungen vorkamen,
lielen sich auch mehrere Frequenzen messen. Durch arithmetische Mittelung
aller einzeln ermittelter Frequenzen wurde die P1O-Kreisfrequenz schliellich
gewonnen. Tatsachlich kann diese Frequenz aber leicht variieren und muss
nicht konstant sein. In Ref. [51] wird der typische Frequenzbereich von PIO-
Kreisfrequenzen mit 1 rad/s < wpio < 5 rad/s angegeben.

Die Graphen zeigen, dass die als PIO-gefdhrdet eingestuften Dynami-
ken Nickgeschwindigkeitsamplituden von mindestens 3,5° /s aufwiesen. Un-
terhalb von 3,5° /s sind die Dynamiken nicht als PIO-geféhrdet eingestuft.*”
Die héchste Amplitude (9,6°/s) wurde bei einem Versuch mit der Dynamik
D6-3K erreicht.

Der maximale Phasenversatz der Dynamiken liegt zwischen 181° und
183°. Die hochsten Versatze zeigen die Dynamiken D2-3K, D6-3K und D7-
3K.

Die mittleren PIO-Frequenzen wpio lagen zwischen 1 und 4,3 rad/s. Die
Werte sind in Tabelle 6.11 eingetragen und den Phasenschnittfrequenzen ge-
geniibergestellt.

Tabelle 6.11: Vergleich Phasenschnittfrequenz und PIO-Frequenz

Dynamik w, /rad/s wpro / rad/s

D2K 4,5 4,26
D2-3K 3,24 3,67
D4K 3,55 3,14
D4-1K 3,17 2,99
D4-3 2,54 2,3
D4-3K 2,54 2,87
D6K 3,08 3,97
D6-3K 2,89 3,22
D7-1 3,45 2,0
D7-3K 2,68 3,74
D7-4K 3,39 1,13

47 Durch entsprechende Einstellung der Grenzen im PIO-Algorithmus lieSen sich
diese Félle aus der Statistik entfernen. Diese Grenzen wurden fiir diese Arbeit be-
wusst tief gewdhlt, um eine gréflere Datenmenge zu untersuchen.
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Bei den Dynamiken D2-3K, D4-3K, D6-3K und D7-3K waren die PIO-
Frequenzen hoher als die Phasenschnittfrequenzen. Hier scheint der Pilot das
schlechte Verhalten der Flugdynamik stark zu kompensieren. Bei der Dyna-
mik D6K wird die Phasenschnittfrequenz ziemlich genau getroffen, was die
Hypothese eines synchronen Pilotenverhaltens stiitzt. Bei alle anderen Dyna-
miken sind die Phasenschnittfrequenzen héher als die PIO-Frequenzen. Bei
den Dynamiken D7-1 und D7-4K liegen die Frequenzen sogar weit auseinan-
der.

Laut Mitchell und Klyde [51] sind die Bewertungen der PIO-Tendenz
nicht losgelost von den Flugeigenschaftsbewertungen zu betrachten. Eine
Flugeigenschaftsbewertung mit CHR 6,5 oder schlechter deute im Zusam-
menhang mit einem PIOR > 4 auf eine schwerwiegende PIO-Tendenz hin.
Ein PIOR > 4 zusammen mit akzeptablen Flugeigenschaftsbewertungen deu-
te hingegen auf ein leichtes oder moderates Ereignis hin. Bei Anwendung
dieses Grundgedankens lassen sich die PIO-anfalligen Dynamiken in zwei
Untermengen teilen:

1. Besonders gefahrliche/schwere PIOs traten bei den folgenden Dynami-
ken auf: D2-3K, D4-3K, D6-3K und D7-3K.

2. Leichte oder moderate PIOs bzw. PIO-Tendenzen traten bei den Dy-
namiken D2K, D4-1, D4-3 und D6K auf.

In Abb. 6.14 ist der Ausschnitt eines beispielhaften Versuchsdurchlaufs
(Pilot B, Dynamik D2-3K) gezeigt, bei dem mehrere P1IO-Zyklen erkennbar
sind. Im oberen Diagramm sind das Kommandosignal (rot, dicke Linie) und
die aktuelle Langslage (schwarz, diinne Linie) {iber der Zeit abgebildet. Die
Béander um das Kommandosignal markieren die gewiinschten und addquaten
Genauigkeitsbereiche. Darunter befindet sich der Verlauf des Stickausschlags
iiber der Zeit. Wahrend des gesamten Zeitfensters ist eine starke Schwin-
gungsneigung im Ausgangssignal zu beobachten. Der Pilot hatte grofie Pro-
bleme dem Kommandosignal exakt zu folgen. Meist lag er jedoch noch in-
nerhalb der addquaten Grenzen. Bei etwa t = 108 s ist der fiir eine PIO
typische Zeitverlauf des Sidestickausschlags und des Léangslagewinkels (ca.
10 Perioden) zu erkennen.

In Abb. 6.15 ist ein Zeitverlauf (Pilot B, Dynamik D6K) mit einer et-
was schwéicheren PIO-Auspragung dargestellt. Hier ist permanent eine leichte
Schwingungstendenz erkennbar. Der Fehler liegt aber immer innerhalb ad-
dquater Grenzen, oft sogar innerhalb der gewiinschten Grenzen. Von Zeit zu
Zeit werden PIO-Tendenzen beobachtet. Bei ¢t = 26 s ist ein PIO-typischer
Verlauf (ca. 5 Perioden) von Léngslage und Stickausschlag erkennbar. Die
Amplituden des Fehlersignals sind nicht so hoch wie beim vorhergehenden
Beispiel.

141



KAPITEL 6. BEURTEILUNG DER FLUGDYNAMIKEN

5o Kommandosignal Léngslage
o A

o /X
—5°0 A A

80 8 90 95 100% 110 115 120 125 130

N [— Stickaussc |
— Stickausschlag
50l PIO \
OO
_5ol ‘ ‘ ‘ ‘ : ‘ ‘ : : J
80 8 90 95 100 105 110 115 120 125 130
Zeit in s

Abbildung 6.14: Versuchsausschnitt von Pilot B mit Dynamik D2-3K

6.6 Abschlielende Bewertung

Tabelle 6.12 zeigt die Zusammenfassung der in den bisherigen Abschnitten
dargestellten Bewertungen, sowie eine Gesamtbewertung fiir jede Flugdyna-
mik. Diese wurde an Hand von Steuerempfindlichkeit (Nickachse), Phasen-
gradientenkriterium, Bandbreitenkriterium, Neal-Smith-Kriterium und, falls
vorhanden, Pilotenurteilen ermittelt. Die Pfeile zeigen die durch die PIO-
Kriterien bestimmte bzw. durch die Piloten bewertete (wenn geflogen) PIO-
Resistenz der einzelnen Dynamiken an. Ein Pfeil nach oben symbolisiert eine
PIO-resistente Dynamik, ein Pfeil nach unten ein PIO-anféllige Dynamik.
Die Gesamtbewertung wurde nach folgenden Regel bestimmt:

e Fiir eine Gesamtbewertung mit Level 1 bei Direct-Law-Dynamiken
miissen
— alle beriticksichtigten Vorhersagekriterien eine Bewertung von Le-
vel 1 ergeben und

— die Cooper-Harper-Bewertungen der Piloten diirfen nicht schlech-
ter als Level 1-2 sein.*8

48 Mit Level 1-2 wurden Flugdynamiken bewertet, bei denen der Median der
Bewertungen besser als 3,5 war.
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Abbildung 6.15: Versuchsausschnitt von Pilot B mit Dynamik D6K

e Das Kriterium fiir die Steuerempfindlichkeit ging bei den Normal-Law-
Dynamiken, obwohl in der Tabelle angegeben, nicht in die Gesamtbe-
wertung ein. Die Amplitude kénnte durch das spezielle Regelgesetz im
Normal Law eine zu schlechte tatsdchliche Bewertung suggerieren.

o Gesamtbewertungen mit Level 3 wurden dann vergeben, wenn mindes-
tens eines der bertiicksichtigten Kriterien oder die Piloten die Dynamik
mit Level 3 beurteilten. Ausnahme hiervon ist die Dynamik N-6, da
dort das Steuerempfindlichkeitskriterium keine Beriicksichtigung fin-
det.

e Alle tibrigen Flugdynamiken wurden mit Level 2 bewertet.

Insgesamt wurden 11 Dynamiken mit Level 1 bewertet (davon 3 Normal-
Law-Dynamiken), 18 Dynamiken mit Level 2 (davon 1 Normal-Law-Dynamik)
und 6 Dynamiken mit Level 3. Alle Level-1-Dynamiken sind frei von PIO-
Tendenzen. Allen Level-3-Dynamiken wird eine PIO-Tendenz bescheinigt.

Bei den Level-2-Dynamiken wurden 4 Dynamiken identifiziert, die PIO-
Tendenzen aufweisen. Dabei wird die Anfalligkeit von D2K und D6K nicht
von den klassischen Kriterien vorhergesagt. Diese scheint direkt vom Ver-
starkungsfaktor der Flugdynamik abzuhingen, der absichtlich hoch gewéahlt
wurde.

Die Dynamiken D4-2J und D6-2J kénnten eine PIO-Anfalligkeit aufwei-
sen. Wegen ihrer geringen Verstdrkungsfaktoren wird es jedoch als unwahr-
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scheinlich angesehen, dass die Tendenzen wirklich sichtbar zu Tage treten.
Bei den anderen Dynamiken scheint keine offensichtliche PIO-Tendenz vor-
handen zu sein.

Abschlielend sei noch angemerkt, dass das Bandbreitenkriterium alle
Flugdynamiken mit Level 1 bewertete. Nach diesem Kriterium sollte keine
der Dynamiken ein PIO-Problem aufweisen. Dies ist darin begriindet, dass
die Bandbreitenfrequenzen im Langslagewinkel und im Bahnwinkel alle rela-
tiv hoch sind. In diesen Féllen toleriert das Kriterium hohere Werte fiir den
Phasenverzug.

144



6.6. ABSCHLIESSENDE BEWERTUNG

1 - v - 71 1 171 Tl 11 z1 rz¥a
1 N v 11 o1 71 e 71 1T 1 MI-vA
4 N N 11 4 11 €1 11 11 o1 SMPa
z1 N v 11 11 11 o1 11 11 1 va
1T - v - 11 11 11 1T 1T 11T 1-2d
11 N v 11 11 17 11 11 1T 1T 1a
1 N < 71 11 71 o1 1 11 1 1-va
1T - N - 171 171 1T 1T 1T 1T [§adel
¢l N N €1 e 11 e o1 1T o1 Me-td
1 N N 71 11 11 e 1 11 1 ¢-cd
o1 - N - o1 171 1T 71 1T 1T [§adal
4 N v 11 4 11 o1 1T 1T 1T MI-¢d
1 N v 71 71 1 o1 11 11 11 Sed
1T N N 11 171 171 1T 1T 1T 1T za
z1 N v 11 1 71 11 1 11 o1 LN
1T N v 11 €1 11 11 1T 1T 1T 9N
11 v N 11 4 11 11 11 1T 1T PN
17 N v 11 1 11 11 17 17 11 ZN

% & o.# %v & %W @& @% %& 9 sprureu (|
& S & & & & N 5 N

v & & & % 1@ va g @.J ~
5 & & N N B
ZudISISA-Old UOLID)LIY]

USTWRUAPSN] IOp SUNIIOMOIUIRSOr) (7T 9 S[[OqR],

145



KAPITEL 6. BEURTEILUNG DER FLUGDYNAMIKEN

‘uaqP8a8uer UOIJRWIIOJU] INZ INU PUIS 9IS "UIS SUNJIOMIIUIRSIL) STP UT JUYOIU USYDS USLISILIY] 9SI(] T

1 N N 4 o1 o1 e o1 1T 1 SMP-LA
¢l N N €01 €1 4 e e 1T o1 3Me-Ld
e N N 71 11 71 e €1 11 o1 ¢-.d
1 N N 11 171 o1 o1 1T 1T 1 MI-.d
1 N N 11 1 11 1 17 17 11 MLA
1T - < - 171 11 11 11 171 11 1
1T - N - 11 | 1T 1T 1T 1T 1-¢
z1 N v 11 1 71 11 11 1T 1 sa
o1 N v 1 11 1 11 1T 1T o1 1-,d
o1 N v 11 11 11 e 1 171 1T -9
e N N | €1 71 e 1 17 1 3ME-9a
o1 - < - 71 4 1T 71 1T 1T £z-9a
4 N v 4 o1 11 e 1T 1T 1T 3M9a
17 N v 11 1 11 11 11 17 11 9a
1T N v 11 11 11 11 11 1T 1T sa
e N N ¢a1 e 4 e e 1T o1 Meva
e N N 11 11 71 e e 1T o1 s q|

S - L
& & & & & & \.M & N R

¥ S & S $ $ & o AR
¥ $ & N & &
ZUdISISA-Old UDLIOILIY

3unzjes1I0q — g1°9 O[[PqRlL,

146



Kapitel 7

Beurteilung der
Umschaltkonstellationen

In diesem Kapitel erfolgt die Auswertung der Pilotenversuche mit Umschal-
tungen. Die Nachlauffehler (engl.: Tracking Error) werden zunéchst separat
von der PIO-Anfalligkeit betrachtet. Anschlieend werden die Versuchsergeb-
nisse mit den Beurteilungen der Flugdynamiken im vorangegangenen Kapitel
verglichen. Dazu gehort auch eine Gegeniiberstellung von Umschaltversu-
chen und Unterschieden in Flugeigenschaftsparametern. Zusétzlich wird das
Gesamtsystem Pilot-Flugzeug betrachtet und eine Verifikationsmethode fiir
Umschaltungen empfohlen.

7.1 Allgemeine Beurteilung der Umschal-
tungen

Alle Piloten flogen acht Umschaltkonstellationen pro Hauptversuchsblock.
Thre Bewertungen nach der TFR-Skala (vgl. 2.6) sind in Tabelle 7.1 einge-
tragen. Einige der Konstellationen aus Tabelle 3.4 erhielten weniger als fiinf
Pilotenbeurteilungen, weil die tatsidchlich geflogenen und bewerteten Um-
schaltkonstellationen teilweise von den urspriinglich vorgesehenen abwichen.
Die Griinde hierfur sind in Abschnitt 5.6 genannt.

Die TFR-Werte der Tabelle zeigen, dass die getesteten Versuche ein brei-
tes Spektrum von Umschaltkonstellationen reprasentieren. Einige Konstel-
lationen, z.B. U3-1, nahm der Piloten entweder gar nicht oder mit einer
Tendenz zu besserem Flugverhalten wahr. Andere Umschaltungen, wie U1-7
oder U3-8, spiirte der Pilot deutlich. Sie waren fiir ihn aber beherrschbar.
Wiederum andere Umschaltungen, z. B. bei Ul-6 und U4-7, waren fir die
Piloten kaum noch oder gar nicht mehr beherrschbar.
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Tabelle 7.1: TFR-Pilotenbewertungen pro Umschaltkonstellation

Konstellation TFR Konstellation TFR
Ul-1 0/1/2 U3-1 -1/0/-1/0
U1-2 3/2/4/4/5 U3-2 2/1
U1-3 2/3/3/3/2 U3-3 3/0/2/2/2
Ul-4 0/0/2 U3-4 0/0/1
Ul1-5 2/2/3/3/4 U3-5 3/3/3/5/3
U1-6 4/4/5/3/5 U3-6 2/2/2/-1/1
Ul1-7 2/1/3/1/2 U3-7 1/0/3/1/2
U1-8 2/1/2/5/4 U3-8 2/1/1/2
U2-1 -1/0/2/1 U4-1 -1/1/0/1/3
U2-2 -1/1/2/2 U4-2 1/0
U2-3 1/0/2/2 U4-3 -1/0/3/2
U2-4 4/2/-1/5/4 U4-4 3/1/1/2/3
U2-5 2/3/2/3/3 U4-5 3/2/2/2/4
U2-6 -1/0/0/2 U4-6 3/1/0/3/2
U2-7 3/0/2/2/2 U4-7 4/4/4/5
U2-8 5/2/3/5/4 U4-8 2/2/4/3

Neben den Pilotenbewertungen ermoglicht der Maximalfehler e max die
Beurteilung einer Umschaltung hinsichtlich ihrer Gefdhrlichkeit. Dieser Feh-
ler ist auch deshalb wichtig, weil er ein Indikator dafiir ist, wie nah sich
das Flugzeug den Grenzen seiner Flugenveloppe néhert. Ein sich erhéhen-
der Wert bedeutet auf Grund des Zusammenhangs zwischen Léangslage- und
Anstellwinkel eine Ann&herung an die Anstellwinkelgrenze.

Abb. 7.1 zeigt fir jede getestete Umschaltkonstellation den gemessenen
Maximalfehler im Zeitraum unmittelbar nach der Umschaltung (die ersten
15 s). Dargestellt sind Mittelwert (Symbol) und Maximum (Balken) der Ma-
ximalfehler aller Versuche mit derselben Umschaltkonstellation. Zusétzlich
ist die schlechteste TFR-Bewertung eingezeichnet, die fiir die jeweilige Um-
schaltkonstellation vergeben wurde.

Die schlechtesten Bewertungen (TFR > 4) erhielten die Umschaltkonstel-
lationen U1-2, U1-5, Ul-6, U1-8, U2-4, U2-8, U3-5, U4-5, U4-7 und U4-8. In
der Regel waren dies auch die Versuche mit den hochsten Ablagen. Bei sechs
dieser Konstellationen erreichten die Piloten Maximalfehler e max von uber
7°. Ein Versuch mit der Konstellation Ul-6 fithrte sogar zu Abweichungen
von fast 14°.

Grofle Unterschiede zwischen den verschiedenen Pilotenversuchen zeigten
auch die Konstellationen U1-3, U2-5 und U2-7. Deren Bewertungen waren im
Allgemeinen allerdings besser. Am besten wurden die Umschaltkonstellatio-
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Abbildung 7.1: Ubersicht {iber Maximalfehler e .y in den ersten 15 s
nach einer Umschaltung

nen U3-1, U3-4 und U4-2 bewertet, die kein Pilot schlechter als TFR = 1
bewertete.

Allgemein ldsst sich schlussfolgern, dass Konstellationen mit hohen Mit-
telwerten des Maximalfehlers (> 2,4°) oder hohen Streuungen im Maximal-
fehler (> 3,0°) schlechte TFR-Bewertung erhielten. Hingegen zeichneten sich
die Umschaltkonstellationen, die mit TFR < 3 bewertet wurden, durch ge-
ringe Maximalfehler und geringe Streuungen der Maximalfehler aus.

Die Auswertung der Versuchsergebnisse zeigt, dass der Maximalfehler
nicht immer allein ausschlaggebend fiir eine hohe TFR-Bewertung ist. Viele
Versuche erhielten mittlere TFR-Bewertungen (TFR = 2 oder 3), obwohl der
Maximalfehler hoch war. In Abb. 7.2 ist der Maximalfehler iiber der maxi-
malen Fehlerrate im gleichen Zeitraum (15 s) fiir alle Versuche dargestellt.

Hier ist zu erkennen, dass eine Fehlerrate von ungefihr 5°/s die Versuche
mit guten TFR-Bewertungen (TFR < 1) von denen mit schlechten TFR-
Bewertungen (TFR > 4) trennt. Die mittleren Bewertungen (TFR = 2 oder
3) sind diesen beiden Bereichen von ungefihr 2,5 bis 8 ° /s iiberlagert (mittlere
Bewertungen bei hohere Raten werden als zu gut angesehen®®).

49 Sie stammen alle vom gleichen Piloten, dessen TFR-Bewertungen < 3 waren.
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Abbildung 7.2: Maximalfehler iiber maximale Fehlerrate

Die Fehlerrate ist ein wichtiger Indikator, denn sie beschreibt den Beginn
des Detektionsprozesses (s. [61]). In der Regel nimmt der Pilot eine Um-
schaltung erst dann wahr, wenn bestimmte Werte in der Fehlerrate oder im
Fehlersignal iiberschritten werden.

In Abb. 7.3 ist der Maximalfehler iiber dem jeweiligen Zeitpunkt 7e,,..,
an welchem das Maximum auftritt, aufgetragen. Fast alle Félle mit schlechten
TFR-Bewertungen erreichten ihre Maximalfehler zwischen 2 und 6 Sekunden
nach der Umschaltung. Im Gegensatz dazu trat des Maximum bei sehr guten
Umschaltungen iiber den gesamten Betrachtungszeitraum verteilt auf.

Die untere Schranke von zwei Sekunden hat ihre Ursache in der Gestal-
tung des Eingangssignals, dass zum Umschaltzeitpunkt immer Null ist, und
ungefahr zwei Sekunden spéter erst ansteigt. Die Gleichverteilung der Fehler-
zeitpunkte bei sehr guten Umschaltkonstellationen ist auch nachvollziehbar,
da die Maximalfehler nur wenig von den Fehlern im stationédren Fall abwei-
chen.

Asymmetrien in den Stickeigenschaften (unterschiedliche Ausschlagsbe-
grenzung bei Ziehen und Driicken) und daraus resultierende asymmetrische
Ablagen gestalteten die Berechnung der Adaptionszeiten fir die Versuche
schwierig. Daher wurde die Adaptionszeit nur ndherungsweise bestimmt.
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Abbildung 7.3: Maximalfehler iiber Zeitpunkt seines Auftretens nach
Umschaltung

Unter der Annahme, dass die wesentlichen Adaptionsprozesse in weni-
ger als 72 s abgeschlossen sind und die Umschaltung immer zum Zeitpunkt
t = 48 s geschah, kann der Zeitraum von 120 bis 144 s als stationér gelten.
Die Varianz des Fehlersignals in diesem Zeitraum o 2 sollte dann ungefihr der
Varianz aism entsprechen, die beim stationiren Fliegen eintritt. Die Adap-
tionszeit Tadapt bezeichnet in dieser Arbeit den Zeitraum vom Eintreten der
Umschaltung bis zum Zeitpunkt, an dem der aktuelle Fehler permanent unter
302 bleibt, maximal jedoch 72 s.

In Abb. 7.4 sind fiir alle Umschaltkonstellationen die Maximalfehler iiber
den errechneten Adaptionszeiten dargestellt. Die Symbole sind entsprechend
der TFR-Bewertung eingeféarbt. Der mégliche Minimalwert fiir die Adaptions-
zeit wurde nach unten auf 1 s begrenzt, was bedeutet, dass keine wesentliche
Adaption erkennbar war.

Zunéchst ist zu erkennen, dass viele Umschaltungen mit guten Bewertun-
gen eine vernachldssighare Adaptionszeit zeigten (Haufung bei 1 s). Dennoch
gibt es Versuche die, trotz guter Bewertung, eine lange Adaptionszeit aufwie-
sen. Ein gute TFR-Bewertung scheint demnach nicht von der Adaptionszeit
abzuhéngen. Allerdings bleiben bei allen mit gut bewerteten Umschaltungen
die maximalen Fehler unter 3,1°.
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Abbildung 7.4: Maximalfehler iiber Adaptionszeit

Die mittel und schlecht bewerteten Umschaltungen streuen bei den Ad-
aptionszeiten ebenfalls iiber den gesamten Zeitraum. Problematisch erweist
sich, dass der mégliche Stickausschlag in Richtung Ziehen ungefihr doppelt
so hoch war, wie in Richtung Driicken. Deshalb konnte der Pilot Regelfeh-
ler in eine Richtung immer besser kompensieren als in die andere, in welche
immer wieder Ausreier iiber 3¢ 2 auftraten. Der Autor vermutet, dass die ei-
gentlichen Adaptionszeiten, bei Verwendung eines Sticks mit symmetrischen
Eigenschaften, wesentlich konzentrierter im ersten Drittel dieser Graphik lie-
gen miissten. Diese Vermutung basiert auf der Beobachtung, dass viele Ver-
suche unmittelbar nach der Umschaltung eine ,erste* Adaption zeigen, die
durch spétere, gelegentliche Ausreifler im Fehlersignal zu einer langen Adap-
tionszeit kumuliert. Dies ist in Abb. 7.4 daran erkennbar, dass vergleichsweise
wenig Versuche im Zeitraum zwischen 10 und 40 s liegen. Alle Versuche mit
sehr schlechten TFR-Bewertungen (TFR = 5) zeigen hohe Adaptionszeiten
von mindestens mindestens 20 s. Die meisten von ihnen zeigen sogar Adap-
tionszeiten von mehr als 40 s.
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7.2 Betrachtung der PIO-Anfalligkeit

Fir die geflogenen Umschaltkonstellationen wurden PIOR-Bewertungen von
PIOR 1 bis PIOR 6 vergeben (s. Tabelle 7.2). Dies zeigt, dass sich die Konstel-
lationen hinsichtlich ihres dynamischen Verhaltens deutlich unterscheiden.
Konstellationen wie U2-1 zeigen sehr gute PIO-Resistenz. Konstellationen
wie Ul-6 wurden von den meisten Piloten eine PIO-Tendenz bescheinigt.
Konstellationen wie U3-7 und U3-8 zeigen storende Bewegungen. Damit gilt
Hypothese 1 als bestétigt, da Versuche mit polyharmonischen Eingangssi-
gnalen zur Untersuchung der PIO-Tendenzen verwendet wurden.
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Bei den Umschaltversuchen wurde einer Konstellation eine PIO-Tendenz
zugeschrieben, wenn mindestens 1 Testpilot oder mindestens 2 Piloten ein
PIOR schlechter als 3 abgaben. Dementsprechend wurden bei 16 Konstella-
tionen PIO-Tendenzen entdeckt. Dies ist in der Spalte ,PIO-Tendenz* in der
Tabelle vermerkt.

Zusétzlich wurden alle Umschaltversuche mit dem PIO-Detektionsalgo-
rithmus analysiert. Die Abb. 7.5 und 7.6 zeigen fiir alle durch den Algo-
rithmus ermittelten Konstellationen die grofite Nickamplitude, den gréfiten
Phasenversatz und die mittlere PIO-Frequenz. Fiir alle als PIO-gefahrlich
eingestuften Konstellationen entdeckte der Algorithmus in mindestens einem
der Versuche auch eine typische PIO-Signatur. Auflerdem wurden auch Versu-
che entdeckt, die durch die Piloten als nicht PIO-anfallig identifiziert wurden.
Dies kann ein Artefakt des Algorithmus sein, kann aber auch auf eine schwa-
che PIO-Tendenz hindeuten, die vom Piloten nicht als PIO wahrgenommen
wird.
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Abbildung 7.5: PIO-Kennwerte bei Umschaltung (1/2)

Die Maximalamplituden in der Nickgeschwindigkeit sind hoher als bei
den PIO-anféilligen Dynamiken ohne Umschaltung. Bei acht Konstellationen
traten Amplituden tiber 5 °/s auf. Bei der Umschaltung Ul-6 traten sogar

Amplituden bis zu 13 °/s auf. Die stiarksten PIOs traten bei den folgenden
Umschaltkonstellationen auf: U1-5, U1-6, U2-8, U3-3, U3-5 und U4-7. Der
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Abbildung 7.6: PIO-Kennwerte bei Umschaltung (2/2)

maximale Phasenversatz lag auch wie bei den einzelnen Dynamiken zwischen
181° und 183°.

Die mittleren PIO-Frequenzen lagen zwischen 2 und 5 rad/s. Die Zah-
lenwerten sind in Tabelle 7.3 angegeben, zusammen mit den Phasenschnitt-
frequenz der jeweiligen Direct-Law-Dynamik der Umschaltkonstellation. In
fetter Schrift sind die sieben Konstellationen hervorgehoben, bei denen die
PIO-Frequenz hoher als die Phasenschnittfrequenz ist. Sie alle wurden als
PIO-gefdhrdet eingestuft.

Aus der Tabelle wird deutlich, dass die Einstufung als PIO-gefahrdete
Umschaltung (neben der Amplitude der Nickgeschwindigkeit) davon abhéngt,
welcher Frequenzunterschied zwischen PIO-Frequenz und Phasenschnittfre-
quenz auftritt. Konstellationen mit PIO-Frequenzen sehr viel kleiner als die
Phasenschnittfrequenz wurden oft als nicht PIO-gefdhrdet eingeordnet. Bei
diesen Konstellationen ist die Amplitude auch immer geringer als 5°/s. Eine
Konstellation, die aus diesem Muster herausfallt ist U4-8. Hier sind Frequenz
und Amplitude vergleichsweise hoch. Dennoch wurde diese Konstellation von
nur einem Linienpiloten als PIO-anfallig eingestuft. Dazu ist zu erwihnen,
dass diese Konstellation nur von vier statt finf Piloten geflogen wurde. Der
finfte Pilot flog die zugehorigen NL-Versuche am aggressivsten, weshalb er
moglicherweise ebenfalls eine PIO-Tendenz héitte erkennen kénnen.
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Tabelle 7.3: Vergleich Phasenschnittfrequenz und PIO-Frequenz bei
Umschaltkonstellationen mit PIO-Tendenz

Konstellation w, /rad/s wpio / rad/s

U1-2 45 4,05
U1-3 4,03 4,12
Ul-5 3,24 3,23
U1-6 3,24 3,79
U1-7 3,01 3,24
U1-8 3,17 3,21
U2-3 3,55 2,14
U2-4 3,55 3,49
U2-5 3,17 2,82
U2-6 2,79 2,53
U2-7 2,54 2,46
U2-8 2,54 2,9

U3-3 3,08 3,86
U3-5 2,89 3,39
U3-6 3,47 3,44
U3-7 3,45 2,65
U3-8 3,81 2,08
U4-4 3,95 3,7

U4-5 3,45 4,91
U4-6 2,68 2,48
U4-7 2,68 3,24
U4-8 3,39 3,26

Eine Uberpriifung aller detektierten Fille ergab, dass bei gut zwei Drit-
teln der bestatigten Félle die PIO-Tendenz in zeitlicher Nahe zur Umschal-
tung festgestellt wurde.

Nachfolgend werden beispielhaft zwei ausgewéhlte Falle diskutiert. Das
erste Beispiel wurde sowohl vom Piloten als auch vom Algorithmus erkannt.
Beim zweiten Beispiel wurde die PIO-Tendenz nur vom Algorithmus ent-
deckt. Es handelt sich aber um eine Umschaltkonstellation mit bestétigter
PIO-Tendenz.

Beispiel 1) In Abb. 7.7 ist ein schwerer PIO-Fall (Pilot B, Umschaltung
U1-6, Verstarkungsfaktor und Totzeit der Regelgesetze d&nderten sich massiv)
dargestellt. Die senkrechte, gestrichelte Linie in der Abbildung markiert den
Umschaltzeitpunkt. Vorher fliegt der Pilot die Normal- Law-Dynamik, danach
fliegt er die Direct-Law-Dynamik.
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Abbildung 7.7: Ausschnitt aus dem Versuch von Pilot B mit der Um-
schaltung U1-6
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Als Folge der Umschaltung trat ein starker Uberschwinger auf. Der Pilot
bemerkte die Umschaltung nicht sofort, sondern erst beim schnellen Auf-
bringen eines grofien Ausschlags (¢t ~ 49 s). Dies verursachte eine aufklin-
gende Schwingung, die der Pilot nach ungefahr 1,5 Schwingungsperioden
durch Anderung seines Steuerverhaltens verringern konnte. Dennoch blieb
eine Schwingung um das Sollsignal fast iiber den gesamten Versuch erkenn-
bar. Gleichzeitig sind entsprechende Schwingungen im Sidestickausschlag zu
sehen. Deren Amplituden liegen bei ungefahr einem Drittel bis zur Hélfte des
Maximalausschlags in Richtung Driicken.

Beispiel 2) In Abb. 7.8 ist ein Fall (Pilot H, Umschaltung U1-2) mit mo-
derater PIO-Tendenz dargestellt. Unmittelbar nach der Umschaltung trat
eine Schwingung mit zwei vollen Perioden auf, die zu maximalen Ablagen
von bis zu 3° fithrte. Der Pilot machte zur selben Zeit mehrere wechselseitige
Eingaben (5 Perioden) am Sidestick. Nach etwa 10 s brachte er die Schwin-
gung durch Verringerung seiner Stickausschldge unter Kontrolle. Im weiteren
Verlauf des Versuchs konnte er dem Signal ohne Anzeichen von Schwingun-
gen gut folgen. Da der maximale Phasenversatz mehr als 180° betrug, scheint
seine Bewertung mit PIOR 3 eher zu gut zu sein.
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Abbildung 7.8: Ausschnitt aus dem Versuch von Pilot H mit der Um-
schaltung U1-2
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7.3 Vergleich mit den DL-Dynamiken

Unter den getesteten Umschaltkonstellationen befinden sich verschiedene Kom-
binationen moglicher Ubergéinge zwischen Flugeigenschaftsleveln. Folgende
Kombinationen traten auf:

1) 6 Uberginge Level 1 — Level 1,
2) 14 Uberginge Level 1 — Level 2,
3) 4 Ubergiinge Level 1 — Level 3,
4) 3 Uberginge Level 2 — Level 1,
5) 3 Uberginge Level 2 — Level 2,
6) 2 Uberginge Level 2 — Level 3.

In Tabelle 7.4 sind fiir alle Umschaltkonstellationen die entsprechenden
Ubergénge der Flugeigenschaftslevel aufgefiihrt. Zusétzlich ist angegeben,
ob der jeweilige Ubergang als solches als gefihrlich bewertetet wurde (Spal-
te ,, Tr*, Transient), ob die jeweilige Umschaltung PIO-Tendenzen aufwies®®
(Spalte ,Um.) und ob die Direct-Law-Dynamik selbst PIO-Tendenzen auf-
wiesen (Spalte ,Dyn).

Alle Umschaltkonstellationen mit einem mittleren Maximalfehler gréfier
als 2,4° wurden als gefihrlich hinsichtlich des Ubergangs eingestuft. Dieser
Wert teilt die Umschaltungen in Abb. 7.1 in akzeptable und inakzeptable
Ubergénge. Darunter fillt auch die Konstellation U1-3, weil sie im schlimms-
ten Fall 5,6° Abweichung erreichte. Es fallt auf, dass alle Konstellationen
mit schwierigen Transitionsphasen auch PIO-Tendenzen aufwiesen. Einzige
Ausnahme hiervon scheint die Konstellation U4-8 zu sein, bei der bereits im
vorherigen Abschnitt auf die mogliche PIO-Tendenz hingewiesen wurde.

Keine der Konstellationen mit dem Ubergang von Level 1 zu Level 1
bereitete den Piloten Schwierigkeiten. Gleiches gilt fiir die Ubergéinge von
Level 2 auf Level 1, also fiir Ubergénge, bei denen die neue Flugdynamik
bessere Flugeigenschaften besitzt als die vorangegangene Dynamik.

50 S. Tabelle 7.2.
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Bei den Ubergingen von Level-1-Dynamiken zu Level-2-Dynamiken tre-
ten bei sechs von vierzehn Konstellationen hohe Ablagen im Léngslagewinkel
auf (Spalte ,Tr ). Drei dieser Falle zeigten bereits ohne Umschaltung PIO-
Tendenzen (s. Tabelle 6.12). Bei sieben der acht anderen Umschaltungen
(Ausnahme U3-3/D6K), die ohne grofie Ablagen abliefen, zeigt sich, dass die
Steuerempfindlichkeit (Nickachse) der Direct-Law-Dynamiken entweder im
Level-1-Bereich oder im unteren Level-2-Bereich lag.

Ubergénge von Level 1 zu Level 3, von Level 2 zu Level 3 und von Level 2
zu Level 2 verursachten immer hohe Fehler. Wahrend die Level-3-Dynamiken
bereits ohne Umschaltungen PIO-Tendenzen zeigen, traten bei den Level-2-
Dynamiken ohne Umschaltungen keine PIO-Tendenzen auf. Deren Steuer-
empfindlichkeit (Nickachse) lag im Grenzbereich von Level 1 und dem oberen
Level-2-Bereich, mit kleinen Unterschieden in der Bandbreitenfrequenz.

In den Féllen mit Umschaltung traten PIO-Tendenzen h&ufiger auf als
bei den Versuchen ohne Umschaltung mit denselben Direct- Law-Dynamiken.
Gleichzeitig stiegen die maximalen Amplituden der Nickgeschwindigkeit. Die
maximalen Phasenversidtze lagen hingegen in allen Féllen in derselben Gro-
Benordnung.

Durch Vergleich mit Tabelle 6.12 lassen sich folgende Schlussfolgerungen
hinsichtlich der PIO-Neigung ziehen:

e Bei allen Flugdynamiken, die PIO-Tendenzen aufweisen, trat auch min-
destens eine PIO infolge einer Umschaltung auf. Die Maximalamplitu-
de der Nickgeschwindigkeit nahm infolge einer Umschaltung in der Ten-
denz eher zu. Die PIO-Frequenzen blieben in dhnlicher Gré8enordnung.
Somit 148t sich Hypothese 2 bestétigen. Infolge einer Umschaltung
verschlimmerten sich die PIO-Neigung (H&ufigkeit) und PIO-Stérke
von PIO-anfélligen Flugdynamiken.

e Es existierten Flugdynamiken, bei denen erst infolge der Umschal-
tung PIO-Tendenzen auftraten. Dies waren folgende Dynamiken: D2-
1K (U1-3), D4K (U2-4), D4-1K (U2-5), D6-4 (U3-6), DK (U4-4) und
D7-1K (U4-5). Sie gehoren zu den Dynamiken der Gruppen 2 und 3
in Abb. 6.1. Hypothese 3 gilt damit als bestatigt, da die jeweiligen
Dynamiken auch durch die empirischen Flugeigenschaftskriterien als
PIO-frei eingestuft wurden.

Es lasst sich feststellen, dass bei allen als P1O-anféllig beurteilten Um-
schaltungen eine spilirbare Erh6hung im Amplitudengang der Flugdynamiken
nach der Umschaltung im Vergleich zu vorher vorlag. Das bedeutet, die Pi-
loten waren nicht in der Lage ihre Stickausschldge unter allen Umstédnden
so schnell und gezielt zu reduzieren, dass PIO-Tendenzen vermieden wurden.
Es gelang ihnen dann, wenn nur minimale Unterschiede im Amplitudengang
vorhanden waren. Daher kann Hypothese 4 als bestétigt angesehen werden.

Im néchsten Schritt wird untersucht, welcher Kennwert des Amplituden-
gangs mit PIO-Tendenzen korreliert.
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Abb. 7.9 zeigt die PIO-Anfélligkeit der unterschiedlichen Umschaltkon-
stellationen in Abhéngigkeit der Parameter, die zur Auswahl der Konstel-
lationen in Kapitel 3 verwendet wurden. Hier ist zu erkennen, dass eine
starke Korrelation zwischen dem Unterschied im Verstarkungsfaktor bei der
Phasenschnittfrequenz und der PIO-Anfélligkeit einer Umschaltkonstellation
existiert. Alle Konstellationen mit Unterschieden grofer als 11 dB (Faktor
3,5) zeigten bestatigte PIO-Tendenzen. Darunter waren Konstellationen, bei
denen PIOs erst durch die Umschaltung auftraten (rotes Dreieck), und Kon-
stellationen mit Flugdynamiken, die ohne Umschaltung bereits PIO-anféllig
waren (roter Kreis).
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Abbildung 7.9: Einfluss von Auswahlparametern auf Umschaltung

Konstellationen mit Unterschieden von weniger als 6,7 dB (Faktor 2,2)
hingegen zeigten keine PIO-Tendenzen. Daher kann dieser Bereich als sicher
angesehen werden. Dies entspricht auflerdem der in Abschnitt 3.3.3 festge-
legten Grenze zwischen Konstellationen der Kategorie B und C.

Der Bereich zwischen 6,7 und 11 dB lésst sich nicht eindeutig zuzuordnen.
Es scheint hier eine zusétzliche Abhéngigkeit vom Unterschied im mittleren
Phasengradienten vorzuliegen. Je groBer die Anderung im Phasengradienten
ist (ca. 20° in beide Richtungen), desto wahrscheinlicher (und stérker) ist eine
PIO-Tendenz. Leider lasst sich diese Abhéngigkeit nicht eindeutig bestatigen,
da die Anzahl der Datenpunkte — und damit auch ihre Verteilung — zu gering
ist. Die Sicherheit dieses Bereichs muf3 deshalb noch iiberpriift werden. Alle
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PIO-anfalligen Umschaltungen in diesem Bereich gehoren zur Umschaltschar
4. Es handelt sich dementsprechend um Umschaltungen mit einer Level-2-
Dynamik vor der Umschaltung.

In Abb. 7.10 sind fiir alle Umschaltkonstellationen die Anderungen in
der Steuerempfindlichkeit |Feor (jwp,o)| iiber den Anderungen im mittle-
ren Phasengradienten dargestellt. Bei allen Konstellationen erhoht sich die
Steuerempfindlichkeit (Nickachse) nach der Umschaltung.
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Abbildung 7.10: Einfluss der Steuerempfindlichkeit auf PIO-Tendenz

Alle Konstellationen mit Unterschieden gréfier als 10,5 dB zeigten besté-
tigte PIO-Tendenzen. Unterhalb von 7,8 dB zeigt keine Konstellation PIO-
Tendenzen. Der Bereich dazwischen zeigt, dhnlich zu Abb. 7.9, eine Abhén-
gigkeit vom mittleren Phasengradienten. Diesmal vor allem in Richtung Zu-
nahme des Phasengradienten. Auch hier fehlen Datenpunkte, um genauere
Aussagen iiber die Abhéngigkeit des Phasengradienten treffen zu kénnen.

Zusammenfassend lasst sich feststellen, dass die Unterschiede im Verstér-
kungsfaktor (an Bandbreiten- und an Phasenschnittfrequenz) nicht das Drei-
fache (d.h. <10,5 dB) des urspriinglichen Verstarkungsfaktors iiberschreiten
diirfen. Ansonsten ist die Wahrscheinlichkeit fiir eine PIO-Tendenz der Um-
schaltkonstellation sehr hoch, auch wenn die Flugdynamik nach der Um-
schaltung als PIO-resistent beurteilt wurde. Um PIO-Tendenzen sicher aus-
zuschlieBen, sollte sich der Verstarkungsfaktor nicht mehr als verdoppeln und
die Anderung im Phasengradienten innerhalb von 4-30° liegen.
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Auf Grundlage dieser Erkenntnisse ist in den Abbildungen 7.9 und 7.10
zusétzlich ein Vorschlag fiir Kriteriumsgrenzen zur Beurteilung der PIO-
Anfalligkeit von Umschaltungen eingezeichnet. Der empfohlene Bereich fiir
Umschaltungen liegt im Bereich zwischen +30° und ist nach oben durch die
6-dB-Linie begrenzt. Das akzeptable Gebiet dehnt sich von der 6-dB-Linie
dreiecksformig bis zur 10-dB-Linie aus. Auflerhalb des akzeptablen Bereichs
besteht eine hohe PIO-Gefahr fiir die jeweilige Konstellation.

Auch bei Betrachtung der Unterschiede im Anfangsverhalten (s. Abb.
7.11) lasst sich eine klare Trennung zwischen akzeptablen und inakzeptablem
Umschaltverhalten erkennen. Bei Umschaltungen mit verringerter Ansprech-
zeit T4 ,.. Nach der Umschaltung waren Erhohungen in der Anfangsnickbe-
schleunigung nach Steuerkraftsprung ¢max/Fx bis 0,238 O/Ns2 akzeptabel.
Umschaltungen zu gréfleren Ansprechzeiten waren dann akzeptabel, wenn
Gmax/Fx gleichzeitig reduziert wird.
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Abbildung 7.11: Einfluss von Anfangsnickbeschleunigung auf PIO-
Tendenz

Die einzige Umschaltung, die nicht von diesem Kriterium erfasst wird, ist
U1-8. Hier verringert sich die Ansprechzeit, aber die Anfangsnickbeschleu-
nigung erhoht sich um 0,166 C’/NS2. Allerdings wurden hier bereits PIO-
Tendenzen bei der Direct-Law-Dynamik entdeckt. Daher werden folgende
Entwurfsempfehlung fiir Umschaltungen gegeben:
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Empfehlungen: Bei Umschaltungen im Flugsteuerungssystem
der Flugzeuglingsbewegung sollten folgende Differenzen im Flug-
eigenschaftsparameter fiir das Anfangsverhalten ¢max/Fk einge-
halten werden:

e bei A74,... > 0 sollte Admax/Fx <0 °/N52 sein,
e bei A7y, < 0 sollte A¢max/Fx < 0,25 °/Ns? sein.
Zusatzlich ist darauf zu achten, dass die Verstarkungsfaktoren an

Bandbreiten- und Phasenschnittfrequenz weniger als doppelt so
hoch wie bei der Ausgangsflugdynamik sein sollten.

7.4 Betrachtung des Gesamtsystems Pilot-
Flugzeug

Uberlegungen zur Gefihrlichkeit der Umschaltkonstellationen lassen sich be-
reits mit Kenntnis des Pilotenverhaltens vor der Umschaltung anstellen. In-
folge einer Umschaltung ist der Pilot nicht in der Lage sein Verhalten augen-
blicklich zu &ndern. Stattdessen behélt er sein Verhaltensmuster zunéchst fiir
eine gewisse Zeit bei (engl.: post-transition retention), bevor er sein Verhalten
an die neue Flugdynamik anpasst.

Da alle Versuche mit einer Verfolgungsanzeige erfolgten, hitten die Pilo-
ten bei ausreichendem Training mit der Normal-Law-Dynamik und entspre-
chender Kenntnis des Flugzeugverhaltens ein Verfolgungsverhalten etablieren
kénnen. Dies hiangt allerdings auch vom Eingangssignal ab. Das Kommando-
signal wurde aber bewusst so gewadhlt, dass es fiir die Piloten nicht vorher-
sagbar ist. Deshalb kann nicht davon ausgegangen werden, dass die Piloten
tatsédchlich ein Verfolgungsverhalten etablierten.

Fiir die folgenden Betrachtungen wird vereinfachend davon ausgegangen,
dass die Piloten vor der Umschaltung immer mit einem Kompensationsver-
halten flogen. Bei dieser Vereinfachung lésst sich der Frequenzgang des Pilo-
ten, unter Kenntnis der jeweiligen Flugdynamik, direkt aus dem Frequenz-
gang des offen Regelkreises bestimmen.

Basierend auf den Daten der Pilotenversuche wurde ein mittlerer Piloten-
frequenzgang Fpm(jw) fir jede Normal-Law-Flugdynamik bestimmt. Hierzu
wurden die Versuche mit den Normal-Law-Dynamiken in einzelne Zeitfenster
von 24 Sekunden Linge zerlegt. Der Uberlappungsgrad der Zeitfenster betrug
0,5. Fiir jedes einzelne Zeitfenster wurde ein Pilotenfrequenzgang bestimmt.
Der mittlere Frequenzgang fiir eine bestimmte Flugdynamik wurde tiber den
Median aller experimentell bestimmten Messwerte an einem Frequenzpunkt
bestimmt. Damit liegen die Messwerte bei 50% der Félle oberhalb dieses
Wertes und in 50% der Félle unterhalb. Die so bestimmten Frequenzgéinge
sind in Abb. 7.12 bis 7.15 dargestellt.
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Mit den mittleren Pilotenfrequenzgéngen wurde fiir jede Umschaltkon-
stellation der erwartete Frequenzgang des offenen Regelkreises unmittelbar
nach der Umschaltung bestimmt. Aus den Frequenzgéngen fiir den offenen
Regelkreis wurden die Robustheitskennwerte Amplituden- und Phasenrand
berechnet und in Abb. 7.16 dargestellt. Bei nahezu allen als gefihrlich ein-
gestuften Konstellationen weist der Regelkreis Pilot-Flugzeug ein instabiles
Verhalten auf. Nur die Konstellation U4-6 liegt im schwach stabilen Bereich.
Dabei handelt es sich aber um eine Umschaltung auf eine PIO-anféllige Flug-
dynamik. Die Konstellation U4-8 liegt deutlich im instabilen Bereich. Daher
wird bei dieser Konstellation von einer vorhandenen PIO-Tendenz ausgegan-
gen, auch wenn die Piloten dies nicht eindeutig bestétigten.
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Abbildung 7.16: Stabilitatsreserven des offenen Regelkreises Pilot-
Flugzeug nach Umschaltung

Wird die Phasenschnittfrequenz iiber der Durchtrittsfrequenz aufgetra-
gen (s. Abb. 7.17), so befindet sich der instabile Bereich rechts von der diago-
nalen Linie. Entlang dieser Linie entspricht die Phasenschnittfrequenz genau
der Durchtrittsfrequenz. Auch hier ist zu erkennen, dass die Konstellation
U4-6 schwach im stabilen Bereich liegt. Im Vergleich zu den als PIO-frei
bewerteten Konstellationen, besitzt diese Konstellation aber die geringste
Phasenschnittfrequenz des offenen Regelkreises.

Zusammenfassend ldsst sich sagen, dass mit der PIO-Anfilligkeit einer
Umschaltkonstellation zu rechnen ist, wenn die Umschaltung bei unverén-
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Abbildung 7.17: Kennkreisfrequenzen

derter Pilotendynamik zu einer Instabilitdt des Regelkreises Pilot-Flugzeug
fihrt. Dies trifft auch dann zu, wenn die Flugdynamiken selbst als PIO-
resistent eingestuft werden. Bei allen PIO-anfélligen Konstellationen, deren
Direct- Law-Dynamiken als PIO-resistent eingestuft wurden, lief} sich eine In-
stabilitdt des Gesamtsystems Pilot-Flugzeug erkennen. Hier resultierte die
auftretende PIO-Tendenz der Umschaltkonstellation allein aus der (voriiber-
gehenden) Destabilisierung des Regelkreises Pilot-Flugzeug. Das angepafl-
te Pilotenverhalten fiir die Normal-Law-Dynamik erwies sich als ungeeignet
fir die neue Flugdynamik nach der Umschaltung und rief deswegen PIO-
Tendenzen hervor. Die Umschaltung war in solchen Féllen die Ursache fiir
die auftretende PIO-Tendenz. Damit ist Ziel 2 vollstdndig erreicht worden,
denn es lief} sich demonstrieren, dass PIO-Tendenzen sowohl durch Umschal-
tungen ausgeldst werden (wie z. B. bei U4-6/D7-3 geschehen), als auch durch
sie verursacht werden kénnen.
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7.5 Vorschlag fiir eine Verifikationsmetho-
de

Basierend auf den beschriebenen Versuchsergebnissen, wird nachfolgend eine
Verifikationsmethode zur Priifung der PIO-Tendenz bei Umschaltkonstella-
tionen vorgeschlagen (Ziel 1). Hierzu ist den Flugeigenschaftsforderungen
neben der Anforderung nach PIO-Freiheit eine weitere Anforderung hinzu-
zufligen:

Anforderung: Umschaltungen zwischen Flugregelgesetzen sollen
so ausgelegt sein, dass die Stabilitdt des Gesamtsystems Pilot-
Flugzeug wahrend der Transitionsphase sichergestellt ist.

Eine erste Information tiber die Stabilitidt des Gesamtsystems Pilot-Flug-
zeug liefern die Kenngrofien, die in den Abbildungen 7.9 bis 7.11 aufgetragen
sind. Da die eingezeichneten Grenzen nur auf den Simulatorversuchen der
vorliegenden Arbeit basieren, sollten sie in Flugversuchen verifiziert werden.
Die eigentliche Verifikation der Anforderung soll in Pilotenversuchen erfol-
gen. Mehrere Piloten sollen, im Rahmen von standardméfig vorgesehenen
PIO-Stresstests, eine stationdre Tracking-Task mit der Flugdynamik vor der
erwarteten Umschaltung und polyharmonischem Eingangssignal fliegen. Pri-
maér sind diese Versuche vorgesehen, um Flugdynamiken auf PIO-Tendenzen
der Kategorie I zu iiberpriifen (diese sollten Standardtests im Flugtestpro-
gramm sein). Eingangssignal, Nachlauffehler und der Stickausschlag sind auf-
zuzeichnen und zeitsynchronisiert auszuwerten. Durch Ubergang in den Fre-
quenzbereich soll dann ein mittleres Pilotentibertragungsverhalten (Median
tiber alle Versuche) tiber alle durchgefiihrten Versuche bestimmt werden, wo-
mit Amplituden- und Phasenrand des offenen Regelkreises unmittelbar nach
der Umschaltung zu priifen sind, d.h. mit unverdnderter Pilotendynamik
und Flugdynamik nach Umschaltung. Bei Umschaltungen ohne PIO-Tendenz
liegt der Messpunkt im stabilen Bereich und die Flugdynamik selbst weist
keine PIO-Tendenzen auf. Bei Umschaltungen mit PIO-Tendenzen ist eine
der beiden Bedingungen verletzt. Die Menge der Messpunkte zur Bestim-
mung des Pilotenverhaltens kann tiber die Anzahl der Piloten, der Versuche
und die Dauer der Tracking-Tasks gesteuert werden.

Mit diesem Ansatz lisst sich die Anzahl der erforderlichen Umschalt-
versuche im Flugtestprogramm auf besonders kritisch anzusehende Félle be-
schranken. Dies reduziert das technische Risiko im Flugtestprogramm, aber
auch das zeitliche im Hinblick auf die Dauer von Flugtestkampagnen. Diese
Art der Verifikation baut auf bereits vorgesehene Versuche auf. Somit sind
zur Verifikation der zusitzlichen Anforderung keine zusétzlichen Versuche
erforderlich.
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Kapitel 8

Zusammenfassung und
Ausblick

Im Rahmen dieser Arbeit wurden plotzliche Umschaltungen in der Flugdyna-
mik wahrend des manuellen Landeanflugs auf PIO-Gefahr untersucht. Hierzu
wurde eine spezielle Datenbank — basierend auf den Daten der VEW614-ATD
(Flugzeugklasse IT) — mit 35 verschiedenen Flugdynamiken fiir die Langsbe-
wegung erzeugt. Diese Dynamiken wurden sowohl mit Kriterien als auch von
Piloten in Simulatorversuchen beziiglich ihrer Flugeigenschaften im Allgemei-
nen und ihrer PIO-Tendenz im Speziellen beurteilt. Unter den Dynamiken
befanden sich PIO-anfillige und PIO-resistente Dynamiken.

Aus der Datenbank wurden 32 Umschaltkonstellationen ausgewéhlt. Da-
bei entsprachen die Konstellationen realistischen Umschaltungen von vier
Normal-Law-Dynamiken auf 31 verschiedene Direct- Law-Dynamiken. Die Paa-
rungen erfolgten derart, dass die Dynamiken vor und nach der Umschal-
tung in einem erkldrbaren Zusammenhang standen. Beurteilt wurden die
Umschaltkonstellationen beziiglich Gefdhrlichkeit und PIO-Tendenzen aus-
schliefflich in Simulatorversuchen, ohne dass die Piloten die Direct-Law-Dyna-
miken zuvor geflogen hatten. Dank der im Rahmen dieser Arbeit erarbeiteten
Versuchsmethodik liefen sich mehrere Konstellationen mit PIO-Tendenzen
identifizieren. Als Eingangssignal wurde ein polyharmonisches Signal ver-
wendet (Bestatigung von Hypothese 1).

Zur Beurteilung der Gefahrlichkeit von Umschaltungen wurde die Tran-
sitent Failure Rating Scale verwendet, die fiir diese Arbeit modifiziert wurde.
Sie wurde von den Piloten gut angenommen. Die Bewertungen lieflen pri-
mir einen Zusammenhang mit dem Maximum des Fehlersignals wéahrend
der Ubergangsphase erkennen. Allerdings scheint dies nicht der einzige Ein-
flussparameter auf die Bewertung zu sein. Die Einfliisse von der Fehlerdnde-
rungsgeschwindigkeit und der Adaptionszeit wurden untersucht. Sie zeigten
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jedoch keinen eindeutigen Zusammenhang mit der Gefahrdungsbeurteilung.
Dies wurde zum Teil auf den Versuchsaufbau mit einem unsymmetrischen Si-
destick zuriickgefiihrt. Eine modellbasierte Untersuchung der Umschaltungen
unter Nutzung von Pilotenmodellen kénnte mehr Aufschluss bringen.

Die Versuchsergebnisse zeigten, dass bei Umschaltungen auf PIO-anféllige
Flugdynamiken deren vorhandene PIO-Tendenzen stirker hervortraten (Be-
statigung von Hypothese 2). Dies duflerte sich sowohl in den Amplituden
der Nickgeschwindigkeit, als auch in der Anzahl der Piloten, die eine PIO-
Anfalligkeit bemerkten.

Dariiber hinaus enthiillten die Versuche sieben Umschaltkonstellationen
mit PIO-Tendenzen, bei denen den jeweiligen Direct-Law-Dynamiken selbst
keine PIO-Tendenzen bescheinigt wurden, weder durch Versuche noch durch
Kriterien (Bestdtigung von Hypothese 3). Bei diesen Konstellationen han-
delte es sich um Ubergénge von a) Level-1-Dynamiken auf Level-2-Dynami-
ken und b) Level-2-Dynamiken auf Level-2-Dynamiken. Bei Umschaltungen
zwischen Level-1-Dynamiken traten keine PIO-Tendenzen auf.

Ubergénge auf Level-2-Dynamiken sind laut [65] im Fehlerfall erlaubt. Da
Flugzeuge frei von PIO-Tendenzen sein sollen, ist die Untersuchung derartiger
Ubergénge wichtig. Diese Arbeit zeigte, dass allein die Untersuchung der
Flugdynamiken vor und nach einer Umschaltung auf PIO-Tendenzen nicht
ausreicht. Damit bestatigen die Ergebnisse die These, dass Umschaltungen
die Ursache fiir PIO-Probleme sein kénnen (Ziel 2 wurde erreicht).

Zur Erkldarung der PIO-Tendenzen bei den Umschaltkonstellationen er-
folgte eine Gegeniiberstellung der Flugeigenschaftskennwerte der Dynamiken
vor und nach der Umschaltung. Dabei zeigte sich eine direkte Abhédngigkeit
der PIO-Tendenz vom Unterschied im Verstarkungsfaktor, ausgedriickt iiber
die Steuerempfindlichkeit (Nickachse) an der Bandbreitenfrequenz und an
der Phasenschnittfrequenz (Bestitigung von Hypothese 4). In allen pro-
blematischen Féllen war der Unterschied zu hoch (> +7 dB). Der Verstér-
kungsfaktor vergrofierte sich um mehr als das Zweifache. Daneben zeigte sich
eine schwache Abhéangigkeit zwischen PIO-Tendenz und Phasengradient. Bei
starker Verschlechterung des Phasengradienten verringerte sich die zuléssige
Abweichung im Verstarkungsfaktor. Leider lief sich an Hand der vorhande-
nen Datenmenge keine zulédssigen Grenze fiir Parameterunterschiede ableiten.
Die Menge der Datenpunkte im Bereich mit Anderungen im Phasengradien-
ten ist zu gering. Stattdessen lief} sich aber eine Entwurfsempfehlung fiir den
Unterschied im Anfangsverhalten, ausgedriickt iiber §max/Fk, formulieren.

Aus den Messdaten der Pilotenversuche ohne Umschaltung wurde ein
mittlerer Pilotenfrequenzgang fiir jede einzelne Flugdynamik mit Normal-
Law-Verhalten bestimmt. Diese Verlaufe wurden genutzt, um das Gesamtsys-
tem Pilot-Flugzeug unmittelbar nach der Umschaltung vorherzusagen. Dabei
stellte sich heraus, dass bei nahezu allen problematischen Konstellationen das
Gesamtsystem durch die Umschaltung destabilisiert wurde. Nur eine Konstel-
lation zeigte noch eine gewisse Reststabilitdt. Die zugehorige Flugdynamik
wies aber bereits PIO-Tendenzen ohne Umschaltung auf.
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Aufbauend auf diesen Betrachtungen wird eine experimentelle Verifikati-
onsmethode vorgeschlagen, mit der sich die PIO-Gefahr von Umschaltungen
abschétzen lédsst (Ziel 1 wurde erreicht). Fiir deren abschlieBende Validie-
rung wird die Verwendung eines In-Flight Simulators empfohlen, damit Be-
schleunigungseindriicke korrekt wiedergegeben werden konnen. Dazu sollte
die Flugdynamikdatenbank jedoch so angepasst werden, dass die Datenpunk-
te der Umschaltkonstellationen im Steuerempfindlichkeit-Phasengradienten-
Diagramm (Nickachse) gleichméaBig verteilt sind. Extreme Level-3-Dynamiken
(Dynamiken der Gruppe 5 in Abb. 6.1) sind zu vermeiden, da sonst extre-
me Flugzeugreaktionen in den Flugversuchen auftreten kénnen. Auflerdem
sollten die Versuche in zwei Versuchskampagnen aufgeteilt werden, eine zur
Bewertung der Flugdynamiken und eine zur Bewertung der Umschaltkon-
stellationen.

Zur Bewertung der P1IO-Tendenz wird anstelle der PIO-Tendency Rating
Scale das PIO-Classification Scheme [51] empfohlen. Ahnliche Bewertungs-
schemata wurden am Fachgebiet bereits bei Linienpiloten fiir Wirbelschlep-
penversuche mit Erfolg verwendet. Die Griinde dafiir sind, dass dort PIO-
Starke, PIO-Dauer und die erforderliche Pilotenkorrektur explizit bewertet
werden. Diese Eigenschaften stellten sich in der Auswertung als wichtige At-
tribute der PIOs heraus, die ohne Pilotenurteil schwer zu quantifizieren sind.
Mit der PIO-Tendenzskala und ihrem Entscheidungsbaum hingegen war es
schwierig diese Informationen von Linienpiloten zu erhalten, die meist uner-
fahren in der Flugeigenschaftsbewertung sind.

Zur Wahl und zur Bewertung der Verstarkungsfaktoren bei Flugdynami-
ken mit Sidestick-Steuerung existieren in der freien Literatur keine bekann-
ten, validierten Verfahren. In der Regel erfolgt die Feinabstimmung experi-
mentell, wie auch in dieser Arbeit. Da die Anwendbarkeit vieler Flugeigen-
schaftskriterien aber die Wahl eines geeigneten Verstarkungsfaktors voraus-
setzt, ist die Verfiigbarkeit solcher Verfahren immens wichtig. Im Rahmen die-
ser Arbeit zeigte das Steuerempfindlichkeitskriterium eine gute Ubereinstim-
mung mit den Pilotenurteilen, die verwendeten Grenzen wurden urspriinglich
aber fiir zentrale Steuerkniippel bestimmt und sind daher fiir die Steuerung
mit Sidesticks separat zu validieren. Zusétzlich wird in [21] darauf hinge-
wiesen, dass die Verstarkungsfaktoren nicht nur vom Bedienelement sondern
auch vom Flugregelgesetz abhéngen. Bei der Bewertung der Flugdynamiken
sollte daher den Steuerbarkeitsmerkmalen, die auch in dieser Arbeit beurteilt
wurden, ein besonderes Augenmerk gewidmet werden. Ein Vorschlag fiir ent-
sprechende Bewertungsskalen zur Beurteilung der Parameter wurde in dieser
Arbeit gemacht. An Hand der Versuche sollten die Eigenschaften eindeutig
den entsprechenden Flugzeugkenngréfien zugeordnet und zuléssige Intervalle
bestimmt werden. Wichtig hierbei ist, dass die Steuerkraft, und nicht nur der
Steuerausschlag, in die Bewertung einfliefen miissen.
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Anhang A

Flugdynamiken

A.1 Normal-Law-Dynamiken

ZustandsgroBlenvektor: x = [a q ’y]T
o] = [7] = rad
lq] = rad/s
Eingangsgrofie: u = d [6s] =°

T
O g+ ngz nZ,MZ]

o

AusgangsgroBenvektor®!: Y= [
[©] =
<] =° /s
[nz] =[nzwmz] =1

Aktuatordynamik: Pa(s) = (32 +63s + 2025)

Dynamik N2 (LOES-Modell)

—1,28 1 0 0,000937
A=|-1,687 —3,18 0 B=| 0,0824
1,28 0 0 —0,000937
57,3 0 57,3 0
0 57,3 0 B 0
€= 111,37 0 0 D=1_0,00832
11,08 —0,5498 0 0,0059
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ANHANG A. FLUGDYNAMIKEN

Kennwerte

7=0,119s K, =0,205 Ksens = 0,365
Gesamtiibertragungsfunktion

3489, 1286 (S + ]., 261) 6_0’1195
(s2 4+ 4,467s 4+ 5,767) Pa(s)

F@&(S) = 5

Dynamik N4 (LOES-Modell)

[—1,188 1 0 0,000789
é =[1-2,039 —-1,356 O é = 0,055
L 1,188 0 0 —0,000789
57,3 0 57,3 0
0 57,3 0 . 0
g_ 10,55 0 0 2_ —0,007
110,19 —0,2428 0 0,00283
Kennwerte

7=0,075s K, =0,243 Ksens = 0,433
Gesamtiibertragungsfunktion

2761, 047 (s + 1,159) 00755
(s +2,544s 4+ 3,65) Pa(s)

F@g(s) = p

Dynamik N6 (LOES-Modell)

—1,225 1 0,003428 0,000687
é = |—0,5103 —2,531 0 B = 0,0517
1,225 0 —0,003428 —0, 000687
57,3 0 57,3 0
0 57,3 0 _ 0
g 19,623 0 —0,02692 2 ~ | —=0,00539
9,535 —0,4362 —0,02692 0,00351
Kennwerte

7=0,001s K,=0,28  Kgens = 0,498

52 Diese Ubertragungsfunktion besitzt statt eines freien ,s* im Nenner einen sehr
schwach stabilen, reellen Pol. Dadurch wird die Nickgeschwindigkeit allmahlich ab-
gebaut und die stationédre Verstiarkung wéare Null. Da die Bewegung sehr langsam
ablauft, wurde sie bei der Berechnung der Verstdrkungen allerdings nicht bertick-
sichtigt. Dadurch ergibt sich eine Vergleichbarkeit mit den Werten der anderen
Dynamiken.

178



Al. NORMAL-LAW-DYNAMIKEN

Gesamtiibertragungsfunktion

Fos(s) = 2983,4212 (s + 1,222) .
O = (550,0004834) (s2 + 3, 7595 + 3, 618) Pa(s)

Dynamik N7 (LOES-Modell)

—0,091s

—1,132 1 0,003428 0,00076
A=1-1,003 -—1,762 0 B = 0,0468
1,132 0 —0,003428 —0,00076
57,3 0 57,3 0
0 57,3 0 _ 0
g 18,888 0 —0,02692 2 ~ | -=0,00597
8,712 —0,3089 —0,02692 0,00223
Kennwerte
7=0,116s K, =0,275 K sens = 0,49

Gesamtiibertragungsfunktion

Fos(s) = 2661,5293 (s + 1,119) .
O = (54 0,001146) (s2 + 2,896s + 3,0) Pa(s)

—0,116s
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A.2 Direct- Law-Dynamiken

ZustandsgroBenvektor: x = [V a q ﬂT

[V] =m/s
o] = [4] = rad
lg] = rad/s

Eingangsgrofle: u = &5 [0s] =°

AusgangsgréBenvektor®: Y= [@ g ng nz,Mz]T

[e]=*
lgx] =° /s
[nz] =[nzmz] =1

Aktuatordynamik: Pa(s) = (52 + 63s + 2025)

Dynamik D2 (LOES-Modell)

[—0,02638 —9,807 0  —9,807
4 |0.002841 —1,085 1 0
=" |0,0008805 —3,569 —1,606 0

[ 0,002841 1,085 0 0
B=1[0 0,000976 0,0695 —0,000976]"
0 57,3 0 57,3
o | 0 0 57,3 0
=" 10,02524 9,642 0 0
[0,02539 9,026 —0,2772 0
D=1[0 0 -0,00867 0,00333]"
Kennwerte

7=0,07s K,=0,363  Ksens=0,647
Gesamtiibertragungsfunktion

5216, 8608 (s + 1,035) (s + 0, 02638) o007
(52 +0,01759s + 0,02047) (52 + 2, 75 + 5, 316) Pa(s)

F@g(s) =
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Anhang B

Flugeigenschaftsbewer-

tungen

Tabelle B.1: Flugeigenschaftsparameter der Normal-Law-Flugdynami-

ken

Parameter N2 N4 N6 N7
Low-Order Equivalent System

Nnza (-) 11,2 10,3 9,6 8,8

Das (-) 0,930 0,666 0,990 0,990

wo.as (rad/s) 2,401 1,911 1,902 1,732

Teo2 (s) 0,793 0,863 0,818 0,894

e () 0,154 0,110 0,126 0,151
Dropback-Kriterium

Db/q (s) -0,132 0,057 -0,332 -0,189

Gmax/qoo () 1,161 1,326 1,041 1,143

Tqmax (S) 0,99 1,15 1,55 1,45

T max () 0,12 0,08 0,09 0,12
Steuerempfindlichkeit

Gmax/Fx (°/Ns?) 0,305 0,263 0,269 0,249

|Fory (jwbe)| (dB)  -282 -240 -259 -236
Control Anticipation Factor

CAP (rad/s?) 0,515 0,355 0,377 0,341

GCAP (rad/s?) 0,456 0,341 0,346 0,322
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ANHANG B. FLUGEIGENSCHAFTSBEWERTUNGEN

Tabelle B.1 — Fortsetzung

Parameter N2 N4 N6 N7
Bandbreitenkriterium
wh,e (rad/s) 2,266 1,968 1,860 1,659
Tph (8) 0,111 0,083 0,090 0,111
Wb,y (rad/s) 0,837 0,896 0,683 0,688
APy )l (@B) 15 34 02 12
Phasengradientenkriterium
f= (Hz) 0,715 0,625 0,701 0,561
|Fory (jwr)| (dB) -36,8 -34,7 -375  -34,0
APR (°/Hz) 80,1 59,7 65,1 80,1
Neal-Smith-Kriterium (wp ns = 1,5 rad/s)
Kp (-) 1,904 1,351 1,634 1,40
Ty (s) 0,135 0,145 0,272 0,321
T1 (s) 0 0 0 0
|FG(j6)] e (d4B) o 0o 0o 0
Arg(Fp(jwb,ns) (°) 11,4 12,3 22,2 25,7
Neal-Smith-Kriterium (wp,ns = 1,7 rad/s)
Kp (-) 2,062 1,457 1,772 1,474
T (s) 0,208 0,245 0,341 0,418
T1 (s) 0 0 0 0
|Fa(jw)| oy (dB) 0 0 0 0
Arg(Fp(jwp,ns) (°) 19,5 22,6 30,1 35,4
Neal-Smith-Kriterium (wn,ns = 2,0 rad/s)
Kp (-) 2,201 1,582 1,883 1,474
T (s) 0,307 0,378 0,445 0,579
Ty (s) 0 0 0 0
|FG(j)] o (dB) o 0o 0o 0
Arg(Fp(jwb,ns)) (°) 31,6 37,1 41,7 49,2
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Anhang C

Pilotenbewertungen

Einige der durchgefiihrten Versuche wurden in der vorliegenden Arbeit nicht
beriicksichtigt, weil die geflogenen Dynamiken nicht Teil der Flugdynamik-
datenbank waren. Sie sind in der nachfolgenden Tabelle mit ,n.b* bezeich-
net. Die mit einem Stern gekennzeichneten Umschaltungen zeigen an, dass
die Direct-Law-Dynamiken der unmittelbar danach geflogenen Umschaltung
nachtraglich aus der Datenbank entfernt wurden. Um die Auflistung kompakt
zu halten, wurden hierfiir keine separaten Eintrage vorgesehen.
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Anhang D

Pilotenurteile iiber
Flugdynamiken

D.1 Normal-Law-Dynamiken

Im Folgenden wird auf jede Dynamik einzeln eingegangen, um ein Gesamt-
urteil iiber sie ableiten zu kénnen. Fiir jeden Versuch sind auch die quadrati-
schen Mittelwerte von Fehlersignal und Steuerkommando angegeben. Sie sind
mit Vorsicht zu betrachten, da sie eng mit dem Versuchsaufbau verbunden
sind. Der Pilot war mit seinen Eingaben oft am Anschlag des Sidesticks und
produzierte wegen der Stickgeometrie unsymmetrische Ausschliage. Folglich
konnte der Fehler nicht beliebig klein gemacht werden. Bei einem anderen
Versuchsaufbau kénnten sich andere Werte fiir die Leistungsparameter erge-
ben.

Dynamik N2

Drei Linienpiloten und die zwei Testpiloten flogen diese Dynamik. Die Flugei-
genschaftsbewertungen streuen um zwei Bewertungspunkte, mit den meisten
Bewertungen bei CHR 3. Die Bewertungen der PIO-Tendenz streuen um
einen Bewertungspunkt, mit den meisten Bewertungen bei PIOR 1.

In Tabelle D.1 sind die quadratischen Mittelwerte eingetragen. Pilot D
und F produzierten die grofiten Fehler und gaben die schlechtesten PIOR ab.
Interessant ist dabei, dass deren Sidestickaktivitdt mit jedem Versuch immer
weiter zunahm, wéhrend sie bei den anderen Piloten nahezu gleich blieb.

Beide Testpiloten gaben bei beiden Versuchen mit dieser Dynamik immer
die gleiche Bewertung ab (CHR 3, PIOR 1). Eine Verdnderung der Bewer-
tung ergab sich nur bei den Linienpiloten. Bei allen drei verbesserten sich
die Flugeigenschaftsbewertungen leicht gegeniiber dem ersten Versuch. Eine
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Tabelle D.1: Leistungskennwerte der Versuche mit N2
1. Versuch 2. Versuch 3. Versuch

Pilot e[?] ¢l e[l ¢l e[l e[
B 0,714 4,068 0,727 3,931 0,702 4,026
D 0,858 3,480 0,846 3,858 1,026 4,197
F 0,855 3,911 0,921 3,97 0,939 3,977
H 0,72 3,736 0,796 3,869 0,744 3,704
J 0,7 4,029 0,745 4,280 0,735 3,99

verbesserte Bewertung der PIO-Tendenz trat nur bei Pilot D (CHR 4 — 2,
PIOR 2 — 1) auf. Pilot F bewertete die PIO-Tendenz immer mit PIOR 2.

Insgesamt kann von einer zufriedenstellenden Dynamik mit unwahrschein-
lichen PIO-Anfilligkeit ausgegangen werden. Fast alle Piloten empfanden die
Anfangsreaktion der Dynamik als zu schwach. Die geringe Auswirkung auf
die Pilotenurteile ist damit zu erklaren, dass sich die Anfangsreaktion vor
allem bei schnellen Kommandosignalanderungen auswirkt, also wahrend der
Einnahme-Phasen. Der Einfluss auf die Folge-Phasen ist jedoch gering. Die
Steuerempfindlichkeit empfanden die meisten Piloten als gut, wobei sie sich
trotzdem etwas kleinere erforderliche Ausschlidge wiinschten. Die Vorhersag-
barkeit der Endantwort empfanden sie als gut bis sehr gut.

Dynamik N4

Nur Linienpiloten flogen diese Dynamik, wobei Pilot A eine gewisse Vor-
bildung als Flugtestingenieur besaf. Mit einer Streuung von finf Bewer-
tungspunkten bei den Flugeigenschaftsbewertungen weist diese Dynamik die
hoéchste Streuung aller Normal-Law-Dynamiken auf. Die meisten Bewertun-
gen liegen bei CHR 3. Fast alle Piloten (aufler Pilot C) bewerteten die PIO-
Tendenz mit PIOR 1. In Tabelle D.2 sind die quadratischen Mittelwerte von
den Versuchen mit dieser Dynamik eingetragen.

Pilot C bewertete seinen allerersten Versuch mit CHR 5, den zweiten mit
CHR 3. Dieser Pilot musste zu Beginn mehrmals darauf hingewiesen werden,
dass nur Folge-Phasen zu bewerten sind, trotzdem wird diese Bewertung als
zu schlecht empfunden. Von allen fiinf Piloten lief er die stérksten Ablagen
zu und machte die wenigsten Eingaben. Daher wird die erste Bewertung fiir
das Gesamturteil nicht beriicksichtigt.

Pilot E zeigt eine grofie intraindividuelle Variabilitdt bei den Bewertun-
gen. Er vergab zunéchst ein CHR 1 (direkt nach der Pause) und bewertete
die Dynamik im weiteren Verlauf mit CHR 4. Seine Leistungskennwerte blie-
ben hingegen nahezu konstant iiber alle Versuche. Diese Variabilitdt in den
Bewertungen kann mit der kurzfristigen Bewertungstechnik verbunden sein.
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Tabelle D.2: Leistungskennwerte der Versuche mit N4
1. Versuch 2. Versuch 3. Versuch

Pilot e[?] ¢l e[l ¢l e[l e[
A 0,733 3477 0,671 3,626 0,877 3,273
C 1,256 2,559 1,214 2,557 1,364 2,38
E 1,002 2,975 1,017 3,003 1,082 2851
G 0,048 3,426 0,969 3,087 1,076 3,114
I 0,873 3,239 0,755 3,512 0,81 3,277

Im Mittel entspricht die Bewertung des Piloten aber den Bewertungen der
anderen Piloten.

Insgesamt wird diese Dynamik als zufriedenstellend mit unwahrscheinli-
cher PIO-Anfélligkeit eingestuft. Die Anfangsreaktion dieser Dynamik wur-
de ebenfalls als schwach angesehen, etwas schwécher noch als Dynamik N2.
Auch hier wiinschten sich die Piloten etwas kleinere erforderliche Ausschliage,
obwohl sie die Steuerempfindlichkeit noch als gut empfanden. Die Vorhersag-
barkeit der Endantwort nahmen sie als gut wahr. Gegeniiber der Dynamik
N2 waren die mittleren Ausschldge der Piloten geringer.

Dynamik N6

Diese Dynamik wurde wieder von den beiden Testpiloten geflogen und be-
wertet, sowie von drei Linienpiloten. Die Bewertungspunkte der Flugeigen-
schaftsbewertungen streuen um drei Punkte, mit den meisten Bewertungen
bei CHR 3. Die Bewertungen der PIO-Tendenz streuen stérker, von PIOR 1
bis PIOR 4. In Tabelle D.3 sind die quadratischen Mittelwerte eingetragen.

Tabelle D.3: Leistungskennwerte der Versuche mit N6
1. Versuch 2. Versuch 3. Versuch

Pilot e[?] ¢l e[} ¢l é[] &[]
B 0,7 3,419 0,749 3,377 0,738 3,554
C 1,105 2,888 0,987 3,095 0,846 3,323
E 0,93 4,014 0,892 3,731 0,995 3,19
F 1,006 3,277 1,019 2,957 1,093 2,726
J 0,73 3,694 0,76 3,476 0,755 3,352

Die hohe Bewertung der PIO-Tendenz liele auf eine Schwingungstendenz
und damit eine mogliche PIO-Tendenz schliefen. Aber lediglich Pilot E hat
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die Dynamik bei seinem allerersten Versuch mit CHR 4 und PIOR 4 bewertet.
Er wies die grofite intraindividuelle Variabilitat auf. Laut seinen Aussagen
trat eine schwache Schwingung auf, wobei er gleichzeitig aber meistens un-
tersteuerte. Hier scheint eher die Bewegung des Kommandosignals Ursache
fir die bemerkte Schwingungstendenz zu sein. In den Zeitverldufen sind kei-
ne ungewohnlichen Schwingungen zu beobachten. Aus Tabelle D.3 lasst sich
erkennen, dass Pilot E die hochste Stickaktivitat von allen Piloten bei dieser
Dynamik zeigt. Im Laufe der Sitzung reduzierte sich der mittlere Ausschlag
um fast 1°, wiahrend der Fehler nahezu konstant blieb. Der Pilot erzielte also
mit deutlich reduzierter Stickaktivitdt nahezu das gleiche Ergebnis. Daher
wird seine schlechte Bewertung nicht berticksichtigt.

Insgesamt wird die Dynamik als zufriedenstellend bewertet. Es traten
leichte, unerwiinschte Bewegungsverldufe auf, aber keine PIO Tendenz. Bei
dieser Dynamik wird die Anfangsreaktion als schwach eingestuft. Die Vor-
hersagbarkeit ist etwas geringer als bei den vorangegangen Dynamiken. Die
Steuerempfindlichkeit ist wiederum gut, mit leicht grober Tendenz.

Dynamik N7

Diese Dynamik wurde von den fiinf Linienpiloten als zufriedenstellend (Stufe
1) bewertet. Thre PIO-Tendenz wurde mit PIOR 1 und 2 beurteilt. Die Be-
wertungen wiesen die geringste Streuung aller Normal-Law-Dynamiken auf.
In Tabelle D.4 sind die quadratischen Mittelwerte angegeben.

Tabelle D.4: Leistungskennwerte der Versuche mit N7
1. Versuch 2. Versuch 3. Versuch
Pilot ] c] &[] ¢l e el
0,776 3,547 0,731 3,693 0,788 3,296

A

D 0,864 2,951 0,928 3,234 1,105 3,043
G 1,095 2,945 1,117 2,767 1,486 2,547
H
I

0,756 3,314 0,78 3,476 0,82 3,119
0,79 3,814 0,772 3,689 0,825 3453

Pilot G gab mit PIOR 2 die schlechteste Bewertung fiir die PIO-Tendenz
ab. Er lie} aber auch die gréffiten Ablagen aller Piloten zu und zeigte die
geringste Kniippelaktivitét.

Wieder wurden die Anfangsreaktion als zu schwach und die Steueremp-
findlichkeit als gut mit leicht grober Tendenz bewertet. Die Vorhersagbarkeit
der Endantwort wurde als gut bis sehr gut wahrgenommen.
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D.2 Direct-Law-Dyn. (Umschaltschar 1)

In Tabelle D.5 sind die quadratischen Mittelwerte é und ¢ der Versuche an-
gegeben.

Dynamik D2

Beide Testpiloten und zwei Linienpiloten beurteilten diese Dynamik. Die
Flugeigenschaftsbewertungen streuen von CHR 1 bis 4. Ebenso stark streuen
die Bewertungen der PIO-Tendenz, von PIOR 1 bis 4.

Die Flugeigenschaftsbewertung von Pilot F weicht mit CHR 1 stark von
denen der anderen Piloten ab. Hier ist allerdings anzumerken, dass Pilot F
diese Dynamik als allerletzten Versuch flog. Wegen der langen Sitzungsdauer
konnte vermutet werden, dass die Erwartung des nahenden Sitzungsendes
seine Bewertung hier zum Besseren beeinflusste. Seine Leistungsparameter
zeigten némlich eine reduzierte Steueraktivitdt und einen fast doppelt so
hohen mittleren Fehler im Vergleich zu den anderen Piloten. Bereits zuvor
wies der Pilot auch auf seine zunehmende Miidigkeit hin.

Pilot H duflerte zu der Dynamik: ,Wenn ich denke ich habe es raus, hab
ich’s doch nicht raus.“ Er meinte eine kleine Schwingung bemerkt zu haben.
Deshalb gab er eine Bewertung PIOR 4 mit der Tendenz zu PIOR 3 ab.
Pilot B dagegen empfand die Dynamik sehr gut fliegbar. Laut ihm gébe es
allerdings immer einen kleinen Uberschwinger, der sich durch entsprechendes
Training kontrollieren lieBe. Eine visuelle Uberpriifung des Zeitverlaufs von
Pilot H ergab keine Anzeichen fiir PIOs, sehr wohl aber fiir Uberschwinger.

Anfangsreaktion und Steuerempfindlichkeit dieser Dynamik wurden ge-
geniiber den Normal-Law-Dynamiken als besser empfunden. Die Vorhersag-
barkeit der Endantwort wurde jedoch von einigen Piloten als schlechter (eher
gut) empfunden.

Dynamik D2K

Ein Testpilot und drei Linienpiloten flogen diese Dynamik. Die Flugeigen-
schaftsbewertungen streuen von CHR 4 bis 6, mit einer Haufung bei CHR 5.
Damit handelt es sich eindeutig um eine akzeptable Dynamik (Level 2). Die
Beurteilung der PIO-Tendenz streute relativ stark, jeder Pilot vergab eine
andere Bewertung.

Pilot D (CHR 4, PIOR 2) empfand die Dynamik als zu empfindlich, wiir-
de aber dennoch zu PIOR 1 tendieren. Im Zeitverlauf von Pilot B (CHR
4, PIOR 4) ist ein kontinuierlicher Kniippelverlauf mit einer hohen Pilo-
tenaktivitdt zu erkennen. Das Ausgangssignal schwingt permanent um das
Kommandosignal. Pilot B beurteilte dies als Schwingungstendenz, obwohl er
selber von Uberschwingern sprach. Zu Beginn des Versuchs ldsst sich sehr
gut beobachten, wie stark der Pilot seine Eingaben reduzieren musste, um
die Dynamik fliegen zu kénnen. Pilot F (CHR 5, PIOR 5) stellte eine Tendenz
zum Aufschaukeln fest.
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D.2. DIRECT-LAW-DYNAMIKEN UMSCHALTSCHAR 1

Das Urteil zur Anfangsreaktion schwankt zwischen gut (Pilot B) und
zu stark (alle Linienpiloten). Die Vorhersagbarkeit wurde als eher schlecht
beurteilt. Pilot B empfand die Steuerempfindlichkeit als gut, wahrend die
Linienpiloten sie als zu sensibel wahrnahmen.

Dynamik D2-1K

Diese Dynamik wurde von den gleichen Piloten wie Dynamik D4-1 geflogen
und bewertet. Die Flugeigenschaftsbewertungen streuen von CHR 2 bis 5 mit
den meisten Bewertungen bei CHR 2. Die Bewertungen der PIO-Tendenz
h&ufen sich bei PIOR 2 und streuen von 1 bis 3.

Testpilot J (CHR 4, PIOR 2) wies auf eine schwach gedampfte Nick-
schwingung hin, die von ihm eine moderate Kompensation erforderte. Pilot
H (CHR 5, PIOR 3) gab die schlechteste Bewertung ab. Aus den Zeitverlidufen
lassen sich aber keine Auffalligkeiten erkennen. Im Gegenteil, Pilot H erflog
den geringsten Fehler. Da der Pilot bei der Bewertung und bereits wiahrend
des vorhergehenden Versuchs gidhnte, konnten Ermiidungserscheinungen der
Grund fiir dessen Bewertungen sein.

Die Anfangsreaktion wurde als gut mit Tendenz zu stark beurteilt. Mit
der Steuerempfindlichkeit waren die Piloten zufrieden. Einer der Piloten
merkte aber eine sensible Tendenz in der Empfindlichkeit an. Die Vorher-
sagbarkeit wurde als eher gut bewertet.

Dynamik D2-3

Diese Dynamik wurde von beiden Testpiloten und zwei Linienpiloten bewer-
tet. Die Testpiloten vergaben akzeptable Flugeigenschaftsbewertungen (CHR
4 und 5). Im Gegensatz dazu vergaben die Linienpiloten zufriedenstellende
Bewertungen (CHR 1 und 3). Drei der Piloten bewerteten die PIO-Tendenz
mit PIOR 1, nur Pilot B vergab ein PIOR 3.

Pilot J (CHR 5) vergab seine Bewertung mit einer Tendenz zu CHR 4.
Fiir eine bessere Bewertung wiirde er sich aber mehr Nickautoritdt win-
schen. Pilot B (CHR 4) macht fiir seine Bewertung leichte Uberschwinger
verantwortlich.

Bei dieser Dynamik bewerteten die Testpiloten die Anfangsreaktion als
gut. Die Linienpiloten machten hierzu widerspriichliche Aussagen. Genauso
sah die Bewertungssituation auch bei der Steuerempfindlichkeit aus. Die Vor-
hersagbarkeit wurde von den meisten Piloten als eher schlecht beurteilt. Nur
Pilot J bewertete sie als gut.

Dynamik D2-3K

Zwei Linienpiloten und die zwei Testpiloten flogen diese Dynamik. Die Bewer-
tungen zu dieser Dynamik sind eindeutig. Die Flugeigenschaftsbewertungen
mit CHR 7 und CHR 9 entsprechen einer kontrollierbaren Dynamik (Level
3). Fast alle Piloten bewerteten die PIO-Tendenz mit 4. Auch Pilot D (CHR
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7, PIOR 3) vergab seine Bewertung mit einer Tendenz zu PIOR 4. Damit ist
diese Dynamik als PIO-anfillig einzustufen. Bei allen drei Piloten, die PIOR
4 urteilten, konnte durch den Algorithmus eine PIO-Tendenz nachgewiesen
werden.

Unterschiedliche Bewertungen bei der Anfangsreaktion traten auch hier
auf. Die Testpiloten empfanden sie als gut, die Linienpiloten als zu stark.
Alle Piloten beurteilten die Vorhersagbarkeit im besten Fall als mittel. Pilot
B bescheinigte dieser Dynamik sogar eine sehr schlechte Vorhersagbarkeit.
Bei der Steuerempfindlichkeit wurden widerspriichliche Angaben gemacht,
so dass keine eindeutige Aussage moglich ist.

Dynamik D4-1

Diese Dynamik wurde von einem Testpiloten und drei Linienpiloten bewertet.
Die Flugeigenschaftsbewertungen streuen von CHR 3 bis 7, mit den meisten
Bewertungen bei CHR 4. Die PIO-Tendenz wurde jeweils zweimal mit PIOR
2 und 4 bewertet.

Eine Bewertung mit CHR 7 ldsst eine schlechte Dynamik vermuten, mit
der die gewlinschte Flugaufgabe nicht erfiillt werden kann. Fiir Pilot F, der
diese Bewertung abgab, war es der erste Versuch des Direct- Law-Blocks. Zwei
Versuche spéter stellte sich heraus, dass er zur Abgabe dieser Bewertung den
gesamten Versuchsablauf berticksichtigte, inklusive der Eingewthnungsphase.
Darauthin erklirte er, dass seine Bewertungen zu schlecht gewesen sein kénn-
ten. Aus den Zeitverlaufen ist ein starkes Nacheilen des Piloten erkennbar,
was sich in einem vergleichsweise hohen Fehler (s. Tabelle D.5) bemerkbar
macht. Dies kénnte die entsprechende Bewertung begriinden. Das Nachei-
len ist hochstwahrscheinlich der Ausdruck von Ermiidungserscheinungen. Es
bleibt allerdings unklar, ob eine Steigerung der Aggressivitit seitens des Pilo-
ten zu einer besseren Bewertung gefiihrt hatte. Trotzdem wird diese Dynamik
von ihm als akzeptabel eingestuft.

Pilot H bescheinigte der Dynamik eine Schwingungstendenz. Im Zeitver-
lauf seines Versuchs sind mehrere, teils starke Uberschwinger erkennbar, aber
keine ausgeprégten Schwingungen. Der Testpilot J bemerkte eine Totzeit, die
er gut kompensieren konnte. Da der Algorithmus keine PIO-Tendenzen er-
kannte, spricht vieles fiir ein unerwiinschtes Bewegungsverhalten bei dieser
Dynamik, das die Flugaufgabe beeintrachtigt.

Insgesamt lasst die hohe Streuung in den Bewertungen keinen eindeu-
tigen Schluss beziiglich der PIO-Tendenz zu, weshalb mehr Versuche zur
Uberpriifung der Ergebnisse erforderlich wéren. Die Anfangsreaktion wurde
als etwas stark eingeschétzt, wobei die meisten Piloten sie immer noch als
gut empfanden. Als eher schlecht dagegen beurteilten die Piloten die Vorher-
sagbarkeit der Endantwort. Lediglich Pilot J bewertete sie als gut. Bei der
Steuerempfindlichkeit ist keine eindeutige Tendenz bestimmbar, da sich die
Pilotenurteile teilweise widersprachen.
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D.3 Direct-Law-Dyn. (Umschaltschar 2)

In Tabelle D.6 sind die quadratischen Mittelwerte é und ¢ der Versuche an-
gegeben.

Dynamik D1

Bei dieser Dynamik streuen die Flugeigenschaftsbewertungen von CHR 3
bis CHR 4, mit den meisten Bewertungen bei CHR 3. Die Bewertungen der
PIO-Tendenz streuen von PIOR 1 bis 3, mit einer Haufung bei PIOR, 3.

Pilot E vergab seine Bewertung (CHR 4) mit einer Tendenz zu CHR 3.
Der Zeitverlauf zeigte keine Auffalligkeiten. Da der Pilot wahrend des Ver-
suchs redete, mag es sein, dass er etwas abgelenkt war und der Aufwand fiir
ihn grofler schien. Er gab keine Bemerkungen zur Form der unerwiinschten
Bewegungsverldaufe (PIOR 3) ab, weshalb es nicht moglich ist die Plausibi-
litdt der Bewertung zu tiberpriifen. Es lasst sich nur feststellen, dass beide
Bewertungen konsistent zueinander vergeben wurden. Inkonsistent hingegen
ist die Bewertung von Pilot C (CHR 3, PIOR 3).

Die Bewertung der Dynamik kann daher nur ungefahr angegeben werden.
Bei der Dynamik handelt es sich um ein Verhalten, mit dem die gewiinschte
Leistung erzielt werden kann. Unerwiinschte Bewegungsverldufe scheinen den
Aufwand fiir den Piloten aber so zu steigern, dass er nicht mehr mit minimaler
Kompensation auskommt. Anfangsreaktion und Vorhersagbarkeit wurden als
gut bewertet. Bei der Steuerempfindlichkeit ist auf Grund von Widerspriichen
keine eindeutige Aussage moglich.

Dynamik D4

Diese Dynamik wurde von nur drei Piloten geflogen. Alle Flugeigenschafts-
bewertungen liegen im zufriedenstellenden Bereich. Die PIO-Tendenz wurde
von allen Piloten mit PIOR 1 beurteilt.

Fast alle Piloten bewerteten die Anfangsreaktion als gut, nur ein Pilot
fand sie etwas zu schwach. Der gleiche Pilot beurteilte die Vorhersagbarkeit
als mittel, wihrend die anderen Piloten sie als gut empfanden. Die Steuer-
empfindlichkeit wurde von allen Piloten als gut empfunden.

Dynamik D4K

Diese Dynamik wurde von vier Piloten bewertet. Alle Flugeigenschaftsbe-
wertungen lagen im zufriedenstellenden Bereich. Die Bewertungen der P1O-
Tendenz sind von PIOR 1 bis 2 verteilt, mit den meisten Beurteilungen bei
PIOR 2. Pilot I (CHR 3, PIOR 2) sprach von leichten Uberschwingern, die
aber gut zu beherrschen seien. Er vergab seine Bewertung mit Tendenz zu
CHR 4.
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Alle Pilot empfanden Anfangsreaktion, Vorhersagbarkeit und Steueremp-
findlichkeit als gut bis sehr gut. Pilot G stellte eine leicht sensible Tendenz der
Steuerempfindlichkeit fest. Dies wird durch seine Steueraktivitéit gestiitzt.

Dynamik D4-1K

Diese Dynamik wurde fiinfmal bewertet. Alle Flugeigenschaftsbewertungen
streuen im zufriedenstellenden Bereich. Fast alle Piloten bewerteten die PIO-
Tendenz mit PIOR 2.

Alle Pilot empfanden Anfangsreaktion, Vorhersagbarkeit und Steueremp-
findlichkeit als gut bis sehr gut. Einzige Ausnahme bildet Pilot C, der die
Steuerempfindlichkeit als zu grob empfand. Er produzierte allerdings auch
den grofiten Fehler.

Dynamik D4-3

Die Bewertungen dieser Dynamik streuen etwas stérker als die vorhergehen-
den Dynamiken. Es wurden Flugeigenschaftsbewertungen von CHR 2 bis
CHR 4 vergeben, die meisten fiir CHR 2. Die Bewertungen der PIO-Tendenz
streuen von PIOR 1 bis 4.

Pilot E vergab die beste Bewertung (CHR 2, PIOR 1). Auch die Leis-
tungsparameter passen zu dieser Bewertung, da der Pilot mit einer geringeren
Steueraktivitat die Aufgabe dhnlich gut erfiillte wie Pilot A. Die Zeitverlaufe
seines Versuchs zeigen aber mehrfach Uberschwinger, so dass die Bewertung
als zu gut angenommen wird.

Pilot A vergab die schlechteste Bewertung (CHR 4, PIOR 4). Die Zeit-
signale zeigen eine starke Schwingungsneigung. Heftige Uberschwinger sind
am Anfang und am Ende des Versuchslaufs zu erkennen. Der Algorithmus
detektierte mehrere Halbschwingungen, die fiir eine PIO-Tendenz sprechen.
Trotz der hohen Steueraktivitit (s. Tabelle D.6) erflog Pilot A den gerings-
ten Fehler. Beim Versuch von Pilot C (CHR 2, PIOR 2) wurde ebenfalls eine
Halbschwingung mit PIO-Tendenz erkannt.

Insgesamt wird diese Dynamik als PIO-anfillig eingestuft. Anfangsreak-
tion und Vorhersagbarkeit wurden von den Piloten als gut wahrgenommen.
Die Steuerempfindlichkeit empfanden sie ebenfalls als gut, wobei sie eine sen-
sible Tendenz anmerkten. Einem der Piloten war diese Tendenz sogar etwas
zu viel.

Dynamik D4-3K

Diese Dynamik zeigt wieder eine grofile Streuung in den Bewertungen der
Piloten. Flugeigenschaftsbewertungen wurden in dem Bereich von CHR 3
bis CHR 8 vergeben. Dies ldsst auf eine schlechte Dynamik schliefen. Die
Bewertungen der PIO-Tendenz streuen &hnlich stark, von PIOR 2 bis 6.
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Fiir Pilot A war dies der letzte Versuch. Seine Ermiidung zu diesem Zeit-
punkt war bereits stark. Sowohl er als auch Pilot I bescheinigten dieser Dy-
namik eine PIO-Anfélligkeit. Bei beiden Piloten war die Steueraktivitit auch
deutlich geringer als bei den Versuchen zuvor, wobei der erzielte Fehler, zu-
mindest bei Pilot A, sogar deutlich hoher war. Die Piloten C und G haben
diese Dynamik besser bewertet. Beide machten deutlich reduzierte Eingaben.

Der PIO-Algorithmus hat bei zwei Piloten (A und G) eine PIO-Tendenz
festgestellt. Die Zeitverldufe von Pilot I zeigen sehr wenig Steuereingaben
des Piloten. Bei dieser Dynamik handelt es sich deshalb im besten Fall um
eine akzeptable Dynamik (Level 2) mit PIO Tendenz. Pilot C war bei dieser
Dynamik wieder inkonsistent mit seiner Bewertung (CHR 3, PIOR 3).

Die Anfangsreaktion wurde als gut mit leicht starker Tendenz wahrge-
nommen. Als eher schlecht empfanden die Piloten die Vorhersagbarkeit. Viel
zu sensibel befanden sie die Steuerempfindlichkeit. Dies wird durch die ge-
ringe Steueraktivitdt bestétigt.

D.4 Direct-Law-Dyn. (Umschaltschar 3)

In Tabelle D.7 sind die quadratischen Mittelwerte € und ¢ von den Versuchen
angegeben.

Dynamik D6

Die Pilotenbewertungen dieser Dynamik (zwei Testpiloten, zwei Linienpilo-
ten) waren ziemlich homogen. Alle Flugeigenschaftsbewertungen liegen im
zufriedenstellenden Bereich. Bis auf Pilot F bescheinigen alle Piloten der
Dynamik eine sehr geringe PIO-Anfilligkeit. Aber auch Pilot F vergab sein
Urteil mit der Tendenz zu PIOR 1.

Alle Pilot empfanden Anfangsreaktion, Vorhersagbarkeit und Steueremp-
findlichkeit als gut bis sehr gut. Daher kann diese Dynamik als zufriedenstel-
lend mit unwahrscheinlicher PIO-Anfélligkeit interpretiert werden.

Dynamik D6K

Diese Dynamik wurde von vier Piloten (zwei Testpiloten, zwei Linienpiloten)
geflogen. Die meisten Flugeigenschaftsbewertungen liegen im akzeptablen Be-
reich, mit einer Hiufung bei CHR 5. Eine Bewertung liegt im zufriedenstel-
lenden Bereich (Pilot C). Auch die Bewertungen der PIO-Tendenz streuen
stark, von PIOR 2 bis 4.

Pilot C &uBlerte, dass er Schwierigkeiten habe das Kommandosignal zu
erkennen. In dessen Zeitverlaufen sind teilweise hohe Ablagen vom Kom-
mandosignal erkennbar. Offenbar ist der Pilot auf Grund von Miidigkeitser-
scheinungen die Flugaufgabe nicht mehr mit der erforderlichen Aggressivitét
geflogen.
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Pilot B bewertete die PIO-Tendenz mit PIOR 4. Seine Steueraktivitét
war im Vergleich zu den anderen Piloten sehr hoch. Der Algorithmus erkannte
in dessen Zeitverlauf auch eine PIO-Tendenz. Pilot J merkte an, dass es ihm
nicht méglich war die gesamte Zeit im gewiinschten Bereich zu bleiben. Durch
geringe Démpfung kam es immer wieder zu einem Uberschwinger.

Die meisten Piloten bescheinigen der Dynamik eine gute Anfangsreaktion
sowie eine gute Steuerempfindlichkeit. Dagegen wurde die Vorhersagbarkeit
unterschiedlich wahrgenommen, von schlecht bis gut. Pilot F befand die Steu-
erbarkeitsparameter insgesamt als unbefriedigend.

Dynamik D6-3K

Bei dieser Dynamik streuen die Bewertungen der Piloten (zwei Testpiloten,
zwei Linienpiloten) sehr stark. Die Flugeigenschaftsbewertungen streuen vom
zufriedenstellenden bis zum kontrollierbaren Bereich, von CHR 2 bis CHR 7.
Auch die Bewertungen der PIO-Tendenzen streuen von PIOR 2 bis 4.

Pilot C vergab die beste Bewertung (CHR 2, PIOR 2). Es war fiir ihn
der letzte Versuch der Sitzung. Die Zeitverldufe zeigen viele Uberschwinger.
Gleichzeitig zeigen die Leistungsparameter hohe Fehler in Kombination mit
geringen Ausschlidgen. Anhand der Verldufe scheint die Bewertung daher zu
gut, was auf Ermiidung zuriickfithrbar wére. Drei der Piloten vergaben eine
Bewertung PIOR 4. Der Algorithmus fand bei allen vier Versuchen eine PIO-
Tendenz, so dass diese Dynamik als PIO-anféllig anzusehen ist.

Steuerempfindlichkeit beurteilten die Piloten als gut oder zu sensibel.
Die Vorhersagbarkeit wurde durchweg schlecht bewertet. Die Bewertungen
der Anfangsreaktion streuen zwischen gut und zu stark. Pilot B beschrieb
eine nichtlineare Anfangsbewegung, ein Aufbidumen ohne Eingaben.

Dynamik D6-4

Diese Dynamik wurde von einem Testpiloten und drei Linienpiloten geflogen.
Alle Flugeigenschaftsbewertungen dieser Dynamik liegen im zufriedenstellen-
den Bereich. Die Bewertungen der PIO-Tendenz streuen von PIOR 1 bis 3,
mit den meisten Bewertungen bei PIOR 2.

Die schlechteste Bewertung der PIO-Tendenz vergab Pilot C (PIOR 3).
Diese Bewertung ist nicht konsistent zu einem CHR 2. Da der Pilot bereits
einige Versuche zuvor Ermiidungserscheinungen kommentierte, kann diese
Bewertungsdiskrepanz auch darauf zurtickgefithrt werden. Deshalb wird diese
Bewertung nicht beriicksichtigt.

Alle drei Steuerbarkeitsparameter wurden wieder als gut bewertet. Diese
Dynamik erhélt daher eine zufriedenstellende Bewertung, obwohl sie geringe
unerwiinschte Bewegungsanteile aufweist.
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Dynamik D7-1

Ein Testpilot und drei Linienpiloten flogen und bewerteten diese Dynamik.
Bei ihr streuen die Flugeigenschaftsbewertungen wieder stark zwischen dem
zufriedenstellenden und dem akzeptablen Bereich. Die beste Bewertung war
CHR 2, die schlechteste CHR 5 (2 Mal). Bei der PIO-Tendenz streuen die
Bewertungen noch stérker, jede Bewertung zwischen PIOR 1 und 4 wurde
jeweils einmal vergeben.

Pilot J (CHR 5, PIOR 3) beméngelte ein ,Ausbluten“ der Nickgeschwin-
digkeit, wodurch unerwiinschte Bewegungen auftraten. Diese wéren mit zu-
nehmendem Training beherrschbar gewesen. Das erfordere aber auch viel
Aufmerksamkeit und beanspruche den Piloten stark.

Pilot F (CHR 5, PIOR 4) gab im Nachhinein an, dass seine Bewertung
moglicherweise zu schlecht sei. Er berticksichtigte ndmlich den gesamten Ver-
lauf des Versuchs fiir die Bewertung, auch die Eingew6hnungsphase. Die auf-
gezeichneten Daten lieflen weder eine iiberméflige Schwingungsneigung und
noch eine hohe Sidestickaktivitdt erkennen. Daher wird ein PIOR 4 fiir zu
hoch angesehen. Viel wahrscheinlicher ist das Auftreten von unerwiinschten
Bewegungsanteilen.

Insgesamt wird die Dynamik daher als akzeptable Dynamik mit uner-
wiinschten Bewegungsverlaufen gewertet, deren Auftreten die Erfillung der
Flugaufgabe erschwert.

Alle Piloten bewerteten die Anfangsreaktion als gut. Die Vorhersagbar-
keit wurde als eher gut beurteilt, Pilot F bezeichnete sie sogar als schlecht.
Zwei Piloten bewerteten die Steuerempfindlichkeit als zu sensibel, ein Pilot
dagegen als zu grob.

Dynamik D8

Diese Dynamik wurde von vier Piloten (1 Testpilot, 3 Linienpiloten) geflogen,
deren Flugeigenschaftsbewertungen von CHR 1 bis 4 streuen. Die Bewertun-
gen der PIO-Tendenzen streuen von PIOR 1 und 3, mit Hiufung bei PIOR
3.

Pilot J (CHR 5, PIOR 3) vergab seine Bewertung auf Grund einer grofien
erforderlichen Kompensation, um Uberschwinger zu vermeiden. Er bemén-
gelte an dieser Dynamik das langsame Abklingen von groflen Nickgeschwin-
digkeiten. Ferner nahm er eine Totzeit wahr, die urséchlich fiir das Abklin-
gen sein konnte. Diese unerwiinschten Bewegungsverldufe beeinflussten nach
Aussage des Piloten die Genauigkeit.

Ahnliche Kommentare gab auch Pilot F (CHR. 3, PIOR 3) ab. Er fand die
Dynamik nicht besonders gut, da sie viel Aufmerksamkeit erforderte. Proble-
matisch erwies sich die Tendenz zum Uberschieen. Daher war die Bewertun-
gen des Piloten nicht konsistent. Stattdessen héatte er die Flugeigenschaften
mindestens mit CHR 4 bewerten miissen, wenn die Bewegungsverldufe die
Durchfithrung der Flugaufgabe tatsichlich stérten.
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Die anderen beiden Piloten beurteilten die Dynamik als zufriedenstellend.
Auffillig ist, dass die erfahrenen Piloten diese Dynamik schlechter bewerteten
als die weniger erfahrenen Piloten.

Fast alle Piloten bewerteten die Anfangsreaktion als gut bis sehr gut.
Lediglich Pilot F bezeichnete sie als ,,zu hart*. Die Vorhersagbarkeit wurde
als eher gut bezeichnet. Bei der Steuerempfindlichkeit ldsst sich wieder keine
eindeutige Tendenz angeben.

D.5 Direct-Law-Dyn. (Umschaltschar 4)

In Tabelle D.8 sind die quadratischen Mittelwerte € und ¢ von den Versuchen
angegeben.

Dynamik D5

Die Flugeigenschaftsbewertungen der Dynamik streuen von CHR 2 bis CHR
4. Das Pilotenurteil zur PIO-Tendenz zeigt Bewertungen von PIOR 1 bis 3.

Pilot H (CHR 4, PIOR 3) bemerkte ein leichtes Nachnicken der Dyna-
mik. In den Zeitverliufen sind mehrere Uberschwinger erkennbar, die seine
Bewertungen plausibel erscheinen lassen. Pilot A (CHR 3, PIOR 1) empfand
diese Dynamik als zu trége fiir eine bessere Flugeigenschaftsbewertung. Die
Uberschwinger waren fiir ihn fast perfekt. Auch Pilot I (CHR 3, PIOR 2)
merkte leichte Uberschwinger an, die aber leicht zu kontrollieren seien.

Vorhersagbarkeit und Steuerempfindlichkeit wurden von allen Piloten fiir
gut befunden. Die Anfangsreaktion war fiir Pilot A etwas zu schwach. Die
anderen Piloten empfanden sie als gut.

Dynamik D7K

Bei dieser Dynamik lagen fast alle Bewertungen im zufriedenstellenden Be-
reich mit geringer PIO-Anfilligkeit (PIOR 1). Einzig Pilot H bewertete sie
als akzeptabel (CHR 5) und bescheinigte ihr eine PIO-Tendenz (PIOR 4).

Die Zeitverlaufe von Pilot H zeigen keine Anzeichen fiir eine PIO-Tendenz.
Sie zeigen allerdings Schwierigkeiten bei der Anpassung iiber einen langen
Zeitraum der Aufzeichnung. Mit fortlaufender Zeit ist eine immer bessere
Anpassung durch geringere erzielte Abweichungen erkennbar. Die schlech-
te Bewertung lisst sich nur damit erkldren, dass der Pilot die Anfinge des
Versuchslaufs bei der Bewertung beriicksichtigte. Es ist wahrscheinlich, dass
eine langfristige Bewertungstechnik diesen Piloten zur Vergabe besserer Be-
wertungen veranlasst hétte.

Die Bewertungen spiegeln sich auch in den Beurteilungen der Steuerbar-
keitsparameter wieder. Bis auf Pilot H bewerteten alle Piloten sie als gut.
Pilot H empfand die Anfangsreaktion als etwas zu stark und die Vorher-
sagbarkeit als schlecht. Die Steuerempfindlichkeit war eindeutig zu hoch fiir
ihn.
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Dynamik D7-1K

Die Flugeigenschaftsbewertungen dieser Dynamik liegen tiberwiegend im zu-
friedenstellenden Bereich. Eine Bewertung liegt im akzeptablen Bereich. Die
Bewertungen der PIO-Tendenz sind gut, maximal PIOR 2.

Die schlechteste Bewertung wurde durch Pilot D vergeben. Dieser Versuch
war fiir ihn der allerletzte. In den Zeitverlaufen ist eine haufige Abweichungen
vom Sollsignal zu erkennen, was ein deutliches Zeichen fiir die Miidigkeit
sein konnte. Er hatte mehr Schwierigkeiten als bei anderen Dynamiken die
gewlnschte Genauigkeit einzuhalten. Dies spiegelt sich auch im mittleren
Fehler wider. Die anderen Piloten hatten keine Probleme mit der Dynamik.

Bei Pilot H trat wahrend des Versuchs bei ungefidhr 96 Sekunden eine
grofle Ablage auf. Er reagierte verspitet auf eine Anderung des Sollsignals,
wodurch der Fehler nach 4 Sekunden ein Maximum annahm.

Die Anfangsreaktion wurde im Allgemeinen als gut angesehen. Von den
meisten Piloten wurde die Vorhersagbarkeit als gut empfunden. Pilot D fand
sie schlecht. Bei der Steuerempfindlichkeit variierten die Urteile von gut bis
zu sensibel.

Dynamik D7-3

Die Flugeigenschaftsbewertungen dieser Dynamik liegen fast alle im akzep-
tablen Bereich, nur Pilot D gab eine zufriedenstellende Bewertung. Die Be-
wertungen der PIO-Tendenz streuen sehr stark von PIOR 1 bis 4.

Fiir Pilot D war es der vorletzte Versuch der Sitzung. In seinem Zeitver-
lauf traten mehrere Uberschwinger auf, die auf Ermiidung zuriickzufithren
sein koénnten. Die meiste Zeit des Versuchs blieb der Pilot innerhalb der ge-
wiinschten Genauigkeit. Ahnliche Uberschwinger sind bei Pilot A (CHR 4,
PIOR 2) und Pilot G (CHR 4, PIOR 3) zu erkennen. Auch sie blieben die
meiste Zeit innerhalb der gewiinschten Genauigkeit. Fiir Pilot A war es der
erste Versuch des Direct-Law-Blocks, fir Pilot G der vorletzte. Pilot A zeigte
die hochste Steueraktivitat. Pilot G hingegen produzierte auf Grund seiner
geringen Eingaben den héchsten Fehler von allen Piloten.

Pilot H (CHR 4, PIOR 4) erkannte eine Schwingungsneigung. Im Zeitver-
lauf wurden mehrere Uberschwinger erkannt, aber keine Anzeichen fiir PIOs.
Es ist aber ersichtlich, dass der Pilot lange Zeit brauchte, um sich an die
Dynamik zu gewohnen. Fiir ihn war es der drittletzte Versuch. Daher wird
diese Bewertung als zu hoch angesehen.

Alle Piloten bewerteten die Steuerempfindlichkeit als gut. Die Anfangsre-
aktion bewerten die meisten Piloten als gut. Lediglich Pilot H empfand sie zu
schwach. Bei der Vorhersagbarkeit variieren die Bewertungen zwischen gut
und eher schlecht.
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Dynamik D7-3K

Die Flugeigenschaftsbewertungen streuen wieder stark zwischen dem zufrie-
denstellenden und dem kontrollierbaren Bereich, von CHR 3 bis 7. Ahnlich
stark streuen die Bewertungen der PIO-Tendenz, von PIOR 2 bis PIOR 5.

Die Piloten A und D bewerteten die Dynamik mit CHR 7. Dabei erkannte
Pilot A eine divergente Schwingung (PIOR 5), wihrend Pilot D nur uner-
winschte Bewegungsanteile (PIOR 3) wahrnahm. Die Zeitverlaufe von Pilot
A zeigen eine hohe Schwingungstendenz um den Sollwert. Auch der Algorith-
mus erkannte darin eine PIO-Tendenz. Das lasst auf eine PIO-Anfélligkeit
schlieen. Pilot D war das Einhalten der gewiinschten Grenzen nur mit Miihe
moglich. Er merkte an, dass eine Tendenz zu PIO gegeben sei.

Die Zeitverldufe von Pilot G zeigen ebenfalls Schwierigkeiten bei der
Steuerung der Dynamik. Es war dem Piloten nur schwierig moglich den Feh-
ler innerhalb der gewiinschten Grenzen zu behalten. Er weist den héchsten
Fehler aller Piloten auf. Bei Pilot I hingegen sind keine Auffalligkeiten zu
erkennen.

Die Anfangsreaktion wurde von einigen Piloten als gut, von anderen als zu
stark empfunden. Die Steuerempfindlichkeit wurde als sensibel eingeschétzt.
Die Vorhersagbarkeit war eher schlecht, auch wenn Pilot I sie als gut empfand.

Dynamik D7-4K

Bei dieser Dynamik streuten die Bewertungen nur wenig. Eine der Flugei-
genschaftsbewertungen lag bei CHR 2, alle anderen lagen bei CHR 4. Die
PIO-Tendenz bewerteten alle Piloten mit PIOR 2.

Bei Pilot G (CHR 2, PIOR 2) fallen im Zeitverlauf keine Besonderheiten
auf. Die Genauigkeit von 1° konnte meist eingehalten werden. Pilot J spiirte
eine Neigung zum Ubersteuern bei groeren Ausschligen.

Die Anfangsreaktion wurde im Wesentlichen als gut bezeichnet. Die Steu-
erempfindlichkeit empfanden die Piloten als etwas zu sensibel. Die Vorhersag-
barkeit wurde unterschiedlich wahrgenommen. Einige Piloten bezeichneten
sie als gut, andere als mittel oder eher schlecht.
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ANHANG E. PILOTENBRIEFING

. : £ Technische Universitdt Berlin
PIIOt Brlef’ng Institut fiir Luft- und Raumfahrt
Fachgebiet Flugmechanik, Flugregelung und Aeroelastik

LAW'S Prof. Dr.-Ing. R. Luckner

Background

Recent events in commercial aircraft operation showed that in manual flight switching from
normal law to backup control laws occurs (although very seldom). The transient reaction
following the mode switching may cause problems, if the pilots are used to fly only in normal
law configuration and the new dynamics are unknown to them. The event might even pose a
hazardous situation, if the control laws are not properly designed and if additional failures
occur.

As part of a PhD thesis, tests with airline pilots shall be conducted to analyze the transient
effects of mode switching in manual flight. The main aspect to be regarded is under which
conditions switching from normal to direct law can cause a hazardous situation. As a result
from these experiments tolerable differences in the flight dynamics before and after mode
switching shall be identified, where the pilot is able to adapt without problem. The intention
of the experiments is neither to evaluate the handling of a specific aircraft nor to evaluate
the capabilities of individual pilots.

Test results will be strictly handled in compliance with privacy protection rights, this means
that all gathered data will be de-personalized before analysis and/or disclosure. Personal
data will only be kept by TU Berlin in order to re-establish contact with the pilot. De-
personalized data will be analyzed by TU Berlin according to the experiment objectives of
the research project.

Test objectives

The objectives of the experiments are:
o Investigate handling qualities before, during and after mode switching (the pilot will
not be trained on aircraft dynamics after switching has occurred).
o Investigate tolerable differences in the aircraft dynamics before and after mode
switching, where the pilot is able to adapt without problem.
o Collect data of pilot control behaviour to develop models for offline simulations.

Scheduling

Each session will take about 5 hours, of which 4 hours are spent at the workstation. Pilot
briefing starts 30 minutes prior to the session and will be done at the workstation site. The
session itself is divided into four individual sections with a break of 10-15 minutes in-
between sections. After the session a de-briefing gives the pilot the opportunity to provide
comments not only on the handling but also on test set-up, planning etc.

Test scenario

The scenario for the investigation is a landing approach. The airplane is initially flying
horizontally at 3000 ft with 170 kts. Flaps are set (CONF 2) and gear is retracted. At the final
approach fix flaps are set (CONF 3), the flight path angle is changed to -3° and the gear is
down. Speed is reduced to 150 kts. During the landing approach, mode switching can occur
due to a failure either in the horizontal approach phase or in the final approach phase. Each
test configuration represents one of those conditions.

Schoenfeld - 2012-06-12 Page 1/8
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Piloting task

During the session the pilot will have to perform approximately 40 tracking tasks under
instrument conditions. The pilot has to follow the pitch flight director bar as close as possible
within the given accuracy, while it is moving continuously (attitude command signal, there is
no relation to the aircraft motion). The task is not to follow a precise flight path.

The session is split into four individual sections. Purpose of the first section is to get
familiarized with the piloting task and the rating scales. A few different aircraft dynamics
configurations will be flown to exercise the application of the rating scales and to set the
reference for the following ratings. During the second and third sections the pilot has to
perform the tracking task, where mode switching from normal to direct law may occur, but
does not have to. Each run starts in normal law. After each run the pilot has to complete a
questionnaire (see section “pilot questionnaire”), where he has to rate the transition,
handling qualities and P10 susceptibility. In the last section the pilot has to perform the
tracking task with several direct law aircraft dynamics (without switching) and to complete
the questionnaire once again.

Flight Simulator Information

The piloted tests are flown at TU Berlin’s handling qualities research workstation. It consists
of a pilot seat, a side-stick on the right side, and several PCs. One computer/monitor is used
to display an A320 like PFD to the evaluation pilot. The other two computers are used for
simulation purposes. There is no visual scene available. The active side-stick is a research
instrument. Stiffness and damping of the stick can be varied during run-time. For the
experiments roll axis inputs are ignored. There are no pedals or thrust levers available.

The simulated aircraft dynamics are based on the twin jet VFW-614-ATD and were modified
for this campaign. This aircraft is the advanced technology demonstrator that Daimler-
Chrysler Aerospace Airbus equipped with an electronic flight control system and flight
control laws similar to those of modern transport aircraft. The aircraft has a wing span of
21.5m and a MTOW of approx. 20 tons (ICAO Medium category). A two side view of the
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Pilot Questionnaire

After each test run, the pilot has to fill out a questionnaire. The questionnaire contains 2
specific parts plus a general remarks/comments section. The first part of the questionnaire
asks for a Transient Failure Rating (TFR), a Cooper-Harper Rating (CHR) and a PIO Rating
(PIOR). All these rating scales are typical handling qualities rating scales. Specifics on these
rating scales are provided below. All rating scales are based on the penalty principle. The
lower the rating the better the aircraft dynamics are perceived. No half ratings (e.g. 4.5) are
allowed. In the second part, some questions regarding the failure situation have to be
answered.

Transient Failure Rating (THR)

The purpose of the Transient Failure Rating is to assess the effect of the mode switching on
pilot workload and flight safety. After each test, the pilot is asked to judge the impact of the
mode switching on the flying task on a scale between -1 and 5 (“1” — indicating an
improvement of a/c response, “5” — indicating a hazardous situation or even loss of control).
The rating should address the complete part of the evaluation run that was characterized by
the mode switching (from the moment where switching is detected to the time when the
pilot feels adapted to the new aircraft dynamics).

Cooper-Harper Rating (CHR)

The purpose of the Cooper-Harper rating scale is to assess the handling qualities of the test
configuration. After each test, the pilot is asked to judge the handling qualities on a scale
between 1 and 10 (“1” — excellent handling qualities, “10” — aircraft is not controllable). The
rating shall only address the last aircraft dynamics of the evaluation run. In case of no
switching noticed, the whole run should be evaluated.

P10 Rating (PIOR!

The purpose of the PIO rating scale is to assess the PIO susceptibility of the control law
switching or the direct law aircraft dynamics. After each test, the pilot is asked to judge the
aircraft response on a scale between 1 and 6 (“1” — No tendency for PIO, “6” — Divergent
oscillation when the pilot attempts to enter the control loop). The rating should address the
complete evaluation run.

Finally, three questions shall be answered. The first two questions try to identify the pilot
behaviour, if the simulated event would have occurred in a real flight situation. The
evaluation runs are all executed as pitch tracking tasks in horizontal flight. However, some of
the aircraft dynamics represent final approach aircraft dynamics. If the mode switching
would occur in the final approach, the pilot might initiate a go-around in real life.

The last question tries to elicit comments on side-stick characteristics and their influence on
task performance. The active side-stick has a reduced deflection range compared to Airbus
side-sticks. This might negatively influence the transient control behaviour, if the stick
deflection reaches the limits. Additionally, other stick nonlinearities (freeplay, breakout
force, etc.) might influence the aircraft control as well.
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Pilot Questionnaire

Session: 01 | Date: 25.04.12 |Pi\0t: Mustermann ‘Test Ma.: | jcenario

Transient Rating (TR) | -1| 1] | 1 | 2 | 3 I 4 I 5 |

112|3)|4]|5
6|78 |9 ]|

PIO Rating (PIOR) [1]2]3s]a]s]s]

If you rate the transition at least TR3, what would be your reaction at a switching
altitude betwean 100 and 500 7

Cooper Harper Rating (CHR)

If you rate the transition at least TR3, what would be your reaction at a switching
altitude below 100 ft?

Did you feel uncomfortable with the side- Not
stick characteristics during transient Yes No valid
motion?
Comment:
Comment / Remarks
Performance Definitions for Rating Scales
Desired Adequate
Mo Pilot-in-the-Loop Oscillations (P10s)
Pitch angle maintained within £1° Fitch angle maintained within £2°
Schoenfeld - 2012-06-12 Page 4/8
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Transient Rating Scale

Is a transition in the
aircraft characteristics
noticable?

No Yes

Is there a possibility of a
dangerous situation or

e
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loss of control as a result
of the transition (failure)?

No

Does the transition (fai
lure) disturb the precise
execution of the task?

No

Strong Disturbance. Adequate
performance is not achievable 4
even with maximum pilot
compensation

Medi

Disturbance. Adequate

How the transition
(Failure) influences
the control accuracy?

performance is achievable with 3
more than moderate pilot
compensation.

Minor Disturbance. Adequate 2
performance is achievable with

moderate pilot compensation.

The transition does not influence
.| the control accuracy. The pilot 1

Schoenfeld - 2012-06-12
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workload is at the same level as
before the transition.

0

____________________ _———
Control accuragy is improved or -1
pilot workload is reduced.
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Cooper-Harper Rating Scale
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PIO Rating Scale

Is task
performance
comprormised?y

Causes
oscillations

Divergent

Filot initiated
abrupt
maneuvers ar
tight cantrol

Causes
divergent
oscillatio

A 4

Pilot att empts
toenter
control loop
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- Numerical
Description .
Rating
No tendency for pilot to induce undesirable motions. 1
Undesirable motions tend to occur when pilot initiates abrupt manoeuvres or 2
attempts tight control.
These motions can be prevented or eliminated by pilot technique.
Undesirable motions easily induced when pilot initiates abrupt manoeuvres 3
or attempts tight control.
These motions can be prevented or eliminated but only at sacrifice to task
performance or through considerable pilot attention and effort.
Oscillations tend to develop when pilot initiates abrupt manoeuvres or 4
attempts tight control.
Pilot must reduce gain or abandon task to recover.
Divergent oscillations tend to develop when pilot initiates abrupt manoeuvres 5
or attempts tight control.
Pilot must open loop by releasing or freezing the stick.
Disturbance or normal pilot control may cause divergent oscillation. 6
Pilot must open control loop by releasing or freezing the stick.
Schoenfeld - 2012-06-12 Page 8/8
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Anhang F

Algorithmus zum
Erkennen von

PIO-Anzeichen

Ein spezieller Algorithmus wurde zur Identifikation von PIO-Anzeichen in
den Pilotenversuchen eingesetzt. Er wurde in Anlehnung an den ROVER-
Algorithmus [51] implementiert.

Der Algorithmus berechnet zunéchst die Extrema von Ein- und Aus-
gangssignal. Hierzu werden die Signale mit einem Butterworth-Tiefpass gefil-
tert (Eckfrequenz w = 2 Hz ~ 12, 6 rad/s). Anschlieflend werden die gefilter-
ten Signale numerisch abgeleitet und die Nullstellen des abgeleiteten Signals
ermittelt. Damit lassen sich die Extremwerte in den (gefilterten) Signalen
berechnen. Da die Unterschiede zwischen aufeinanderfolgenden Extrema auf
Grund von normalem Signalrauschen sehr gering sein kénnen und kein PIO-
Anzeichen darstellen, werden alle Extrema innerhalb eines gewissen Toleranz-
bereichs (Eingangssignal 0,05°, Ausgangssignal 0,2°) zu einem Extremum zu-
sammengefasst. Da hierdurch gleichartige Extrema unmittelbar aufeinander
folgen koénnen, werden aus den Folgen der Extrema direkt Halbschwingun-
gen (Kombinationen aus Maxima/Minima) identifiziert. Im Eingangssignal
werden zusétzlich alle Extrema innerhalb des Bandes +0, 5°entfernt, da an-
sonsten auch Nullausschlage als Extrema identifiziert werden koénnten.

Von den verbleibenden Extrema wird die Momentanfrequenz der jewei-
ligen Halbschwingung berechnet. Es werden nur Halbschwingungen im Aus-
gangssignal mit Kreisfrequenzen zwischen 1 und 5 rad/s betrachtet, da PIOs
tiblicherweise in diesem Frequenzbereich auftreten [51]. Anschlieend ver-
sucht der Algorithmus dhnliche Schwingungsmuster im Ein- und Ausgangs-
signal zu erkennen. Findet der Algorithmus solche Konstellationen, wird der
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Phasenversatz tiber die Zeitdifferenz zwischen den &hnlichen Schwingungs-
mustern ermittelt.

Zur weiteren Berechnung werden vom Ein- und vom Ausgangssignal die
Betragsdifferenzen zwischen dem Maximum und dem Minimum einer Halb-
schwingung berechnet. PIO-Anzeichen werden vom Algorithmus dann er-
kannt, wenn

1. die Betragsdifferenz in der Nickgeschwindigkeit (in °/s) hoher als das
1,5-fache der Momentanfrequenz (in rad/s) ist, und

2. die Betragsdifferenz im Sidestickausschlag hoher als 1° ist und

3. wenn der Phasenversatz mehr als 80° betragt.

Die PIO-Frequenz eines Versuchs wird als Mittelwert tiber alle Momen-
tanfrequenzen mit bestatigten PIO-Anzeichen berechnet.
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