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UBERSICHT In der Praxis wurden die maximal zu erreichden Stellgeschwin-
Die maximal von einer Steuerflache geforderte Stellgeschwindig-  digkeiten der Steuerflichen festgelegt basierend auf den Daten
keit (Stellrate) ist ein wichtiger Parameter bei der Auslegung désreits gebauter Flugzeud@AB. 1 gib einen Uberblick liber die
Stellsystems (der Aktuatoren) der Steuerflache; weiterhin wird dieaximalenStellgeschwindigkeiten an Steuerflachen von Passa-
Auslegung der Energiesysteme des Flugzeugs durch die maxig@rflugzeugen Als Beispiel wurden Werte der Airbus Flugzeug-
erforderlichen Stellgeschwindigkeiten der Steuerflichen beeifamilie aufgelistet. Die angegebenen Stellgeschwindigkeiten be-
fluBt. Aus Forderungen an die Mandvrierfahigkeit des Flugzeuggehen sich auf die Geschwindigkeit der Steuerflache ohne auRere
werden erforderliche Stellgeschwindigkeiten berechnet. Diskutiertftlasten. Die Stellgeschwindigkeit des Aktuators im ausgebau-
wird, mit welchen Vorschriften und Rechenverfahren eine ersten Zustand kann hoher sein als im eingebauten Zustand an der
Absicherung gegen Pilot in the Loop Oscillations (PIO) - hervoiSteuerflache. Dies ist der Fall, wenn der eingebaute Aktuator ein
gerufen durch Begrenzungen der Stellrate - erreicht werden kaoder mehrere Aktuatoren an der Steuerflaiche mitbewegen muR,
die nicht aktiv geschaltet sind. Die Ausschlagwinkel der Spoiler
beziehen sich auf das Ausfahren nach der Landung (lift dumper) -
1. EINLEITUNG Ausschlage zur Rollunterstitzung (roll spoiler) sind dagegen
Die Mandévrierfahigkeit eines Flugzeugs wird bestimmt durch digeutlich geringer.
GroRRe der Steuerflachen, ihre Lage auf dem Flugel (oder dem
Leitwerk) und durch die Geschwindigkeit mit der die Steuerfla-TAB. 1: Maximale Stellgeschwindigkeit 6max und Steuer-

chen ausschlagen kdnnen. Jedes Flugmanéver erfordert andere flachenausschlage 6. am Beispiel der Steuer-
Stellgeschwindigkeiten. Dimaximalerforderliche Stellgeschwin- flachen von Flugzeugen der Airbus-Familie
digkeit einer Steuerflache ist die Stellgeschwindigkeit, mit der alleg)ygzeyg Hohen- | Quer- Seiten- | Spoi-
verlangten Mandéver geflogen und das Flugzeug sicher beherrscht ruder ruder ruder ler
werden kann. A300 | 5 o | 38 43 60 55
- 600 max

Bei Flugzeugen, die di_rekt durch die He_mdkrafte_des Piloten ge- 5 ] 30/+15 | +/-23 +- 30 50
steuert werden (das sind Flugzeuge mit "reversiblen Flugsteue =
rungssystemen ohne Kraftverstarkung"), ist die maximal erreichA310 | § o | 38 49 60 50

. . . . T .. . max
bare Stellgeschwindigkeit der Steuerflachen lediglich abh&ngig
von der Kraft des Piloten vermindert um die Steuerkrafte. Bei Opmax ['] -30/+15 | +-23 +-30 50
Flugzeugen, dgren Steuerfléch.en' durch' Stellsysteme betatigtsoq 5 [ 40 63 60 56
werden (das sind Flugzeuge mit "irreversiblen Flugsteuerungs- max
systemen.'.' oder mlt "rev§r5|ble_n Flugstguerungssystemen _mlt 5[] 30/+15 | +/-25 +/-30 50
Kraftverstarkung"), hangt die maximal erreichbare Stellgeschwinx nax
digkeit von der Leistung des Stellsystems ab. Die Leistung wirdA330/ | & [°/s] 40 innen* : | 56 51
den einzelnen Stellsystemen bereitgestellt durch die Energiesysté340 e 59

auBBer :

me des Flugzeugs. In der Regel wird das Hydrauliksystem zur

Versorgung der Ruderstellsysteme herangezogen. Folglich beein- 61

flussen die fur jedes Ruder maximal erforderlichen Stellgeschwin- 8, [°] -30/+15 | +/-25 +/-30 50
digkeiten die Auslegung der Stellsysteme sowie die Auslegure - - —

. ohne Boenlastminderung (load alleviation)
des Hydrauliksystems. N

Stellgeschwindigkeiten durch Flugsteuerungsrechner auf 40°/s
begrenzt

Aufgrund der genannten Abhé&ngigkeiten muf3 die InformatiorT

Uber maximal erforderliche Stellgeschwindigkeiten bereits irEineFaustformel nach [R\MoND 93] besagt: Eine Steuerfliche

frahen Prolt_akt§tad|_um vo“rllegen. Die max'mal erforOIerIICher(]—Jrreicht typischerweise ausgehend von der Neutralstellung den
Stellgeschwindigkeiten miissen daher mit Methoden berecm\%llausschlag innerhalb von einer Sekunde-

werden, die mit den Grunddaten des Flugzeugentwurfs als Ein-
gangsparameter auskommen.
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Die Stellgeschwindigkeiten aus TAB. 1 sind zum Teil deutlich
gréRer als sich nach Gleichung (1) ergeben wiirde.

2.

EINFLURGROREN DER STELLGESCHWINDIG-
KEIT EINER STEUERFLACHE

Die konstruktiv vorgesehene Maximalgeschwindigkeit zum Aus-
schlag einer Steuerflache wird beeinfluf3t durch Forderungen)

mitierung vermieden.

Dynamische Anforderungen an die Flugsteuerungs-
aktuatoren haben nur bei grofReren Amplituden eine
Auswirkung auf die erforderliche Stellgeschwindigkeit
(siehe Punkt 4 und 5). Die Forderung einer Bandbegjte
des Aktuators kann unter Beachtung der geforderten
Stabilitatsreserve durch die Reglerverstarkung einge-
stellt werden.

Der Einsatz von Steuerflachen zur Flatterunterdriickung
fahrt auf die Forderung nach einer Amplitude des Aus-
schlags der Steuerflaclde bei einer Frequerizies

ergibt eine Stellgeschwindigkéj;gn: 0w ab-
hangig von geforderten Amplituden und Frequenzen
des Steuerflachenausschlags.

Eine Forderungen fiir die Flugerprobung fuhrt - wie
unter Punkt 4 - auf eine maximale Stellgeschwindigkeit
Smax = 0 - w. Eine aus Punkt 5.) berechnete Stellge-
schwindigkeit sollte mdglichst nicht dimensionierend

sein fur die konstruktive Auslegung des Aktuators.

Instabile oder schwach geddmpfte Eigenformen eines
Flugzeugs werden immer daheinenentscheidenen
Einflul auf erforderliche maximale Stellgeschwindig-
keiten haben, wenn das betreffende Flugzeug mit diesen
Eigenformen von einem Piloten so geflogen werden
kann, dal® die Forderungen der [MIL-F-8785C] erfullt
werden. Passagierflugzeuge wurden bisher mit natirli-
cherLangstabilitatentworfen. Die Stabilisierung eines
Flugzeugs, das keine natlrliche Langsstabilitat besitzt,
kénnte sich jedoch dimensionierend auf diaximal
erforderliche Stellgeschwindigkeit des Hohenruders
auswirken.

bereits wahrend des Vorentwurfs naherungsweise bBlur die Punkte 1.) und 2.) sollen im folgenden Text naher be-

AUSSAGEN  ZIVILER  ZULASSUNGSVOR-
SCHRIFTEN ZU ERFORDERLICHEN STELL-

beziglich:

1) der Mandvrierfahigkeit des Flugzeugs,

2) der Vermeidung von Pilot-in-the-Loop Oscillations
(P10),

3) der Dynamik der Flugsteuerungsaktuatoren,

4.) des Einsatzes der Steuerflachen zur aktiven Flatterun-
terdriickung, 5)

5) des Einsatzes der Steuerflachen wahrend der Flugerpro-
bung zur Anregung des Flugzeugs,

6.) der Stabilisierung eines instabilen Flugzeugs.

Zu

1) Die Mandvrierfahigkeit wird primar beeinfludt durch 6.)
die jeweilige Steuerflachenwirksamkeitenbeziiglich
der
] Rollachse [, =1/,-0M /35 ),
(] Nickachse ¥ = 1/|y-a|v|/aa ) oder
° Gierachsel{; = 1/,-0N/3d ) .
Daneben wird die Mandvrierfahigkeit jedoch auch
durch die Stellgeschwindigkeit ~ der jeweiligen Steuer-
flache beeinfluf3t. Aus diesem Grund kdnnen erforderli-
che Stellgeschwindigkeiten aus Forderungen zur
Mandvrierfahigkeit berechnet und werden - unter der
Voraussetzung, dalR die Steuerflachenwirksamkeiten
bekannt sind. Die Steuerflachenwirksamkeiten kénnen
stimmt werden. Die Abschatzung der Steuerflachentrachtet werden.
wirksamkeiten erfolgt mit [lBAK 78] aus den Daten des
Flugzeugentwurfs.

2.
2) Nach [McRUER 95] (Seite 68) wurden praktisch alle

schwererPIO-Vorfélle in irgend einer Weisgon ei-

GESCHWINDIGKEITEN

ner Begrenzung-der Stellrate begleitetDa eine Stell- Die Zulassungsvorschriften [JAR 25], [FAR 25] fordern mit

ratenbegrenzung (actuator rate ||m|t|ng, actuator raté25671 EaCh Control and Contl’Ol SyStem must Operate W|th the
saturation) maRgeblich an PIO beteilig ist, missen "Z8@s€, smoothness, and positiveness appropriate to its fuhction
geringe" maximale Stellgeschwindigkeiten vermiedePie Acceptable Means of Compliance and Interpretations
werden. In der Mehrzahl der Falle lag die Begrenzunfbschnitt (a) (Advisory Circular, Joint; ACJ) zu JAR25.671

der Stellrate nicht in den Flugregelgesetzen, sondern k@nkretisieren dies durch:

der Aktuatorik der Steuerflache. Bei Flugzeugen mit
elektronischer Flugsteuerung wird teilweise bereits das
Eingangssignal zu den Aktuatoren in der Rate begrenzt.
Dadurch wird ein Ansprechen der mechanischen Li-

Control systems for essential services should be so de-
signed that ... théme takenby the system to allow the
required sequence of selection should not be such as to
adversely affect the airworthiness of the aeroplane.

Direkte quantitative Aussagen enthalten die zivilen Zulassungs-

vorschriften zu Stellgeschwindigkeiten von Steuerflaahieht
* Beiwerte der Flugdynamik werden hifimensions- Die Zulassungsyorschrlften entha_llte_n je_doch Vorschriften, aus
behaftet nach [McRUER 73] angegeben. Nach denen erforderliche Stellgeschwindigkeiten berechnet werden

[DIN 9300] (Teil 3) handelt esich um "Spezifische koénnen.
Derivative" gebildet aus der partiellen Ableitung

einer resultierenden Kraft oder eines resultierende . . - . s
Momentes nach einer EinfluBgroBe (hier: Steuer?\uf eine erforderliche Stellgeschwindigkeit v&teuerflachen

flachenausschlagg ) bezogen auf eine Tragheitgﬂr die RO"beWegUngkann aus §25147(C).atera| control: one
kenngréRe (hier: Massentragheitsmoment). engine inoperativeund (e) 'Lateral control: all engines o-



peratind geschlossen werden. Genutzt werden soll hier
§25.147(e) der quantifiziert wird durch ACJ 25.147(e) [JAR 25]:

An acceptable method of demonstrating that ... roll
rates are adequate for compliance with JAR 25.147(e)
is as follows. It should be possible in the conditions
specified ... taoll the aeroplanefrom a steady 30°
bankedturn through an angle o80° so as to reverse
the direction of the turin not more tha¥ seconds..

[FAA 86] kommentiert §25.147(e):
Roll response should be investigated throughout thBie [MIL-STD-1797] fordert mit § 4.1.11.5C'ontrol Marging
flight envelope ... to ensurel@quate peak roll rates for allgemein:

safety... Approach and landingconfigurations should
be carefully evaluated to compensate for gusts and
wake turbulence while in close proximity to the ground.

Auf eine erforderliche Stellgeschwindigkeit d8gitenruders
kann aus §25.149(eMinimum control speédbei gegebener
Geschwindigkeiv,,c; geschlossen werden:

Vuce » the minimum control speed on the ground is thEfMIL-STD-1797] § 4.1.12.4 Rate of control displacemént

calibrated airspeedluring the take-off runat which  besagt:

when thecritical engine issuddenly made inoperative
it is possible to recover control of the aeroplane with
the use of primary aerodynamic controls alone (without

the use of nose-wheel steering) ... In the determination

however, manufacturers of transport aircraft consult
extensively with potential customers in designing new

aircraft. The military services are customers, rather

than regulators... TheMilitary Specifications /
Standards have ... servex$ criteria by which to judge
... aircraftfor intended ... military ocivil uses even in
the absence of any contractually binding flying
qualities requirement.

Control authority,rate and hinge moment capability
shall be sufficient ... to assusdequatecontrol for
safetyin any situation ... to permit recovery form
unusual situations in, and eveeyond, the Permissible
Flight Envelope -- on the grounds that if a flight
condition is attainable, someday it will be attained.

The ability of the aircraft to perform the operational

maneuversrequired of itshall not be limited by

control surface deflection ratesn the atmospheric
disturbances specified...

of Vues » assuming that the path of theroplane
accelerating with all engines operating is along theDiese Aussagen sind &hnlich allgemein wie die ACJ zu
centreline of the runway, its path form the point attAR25.671. Sie sprechen ubergeordnete Anforderung aus, mit
which the critical engine is made inoperative to thedenen in allen Flugsituationen ein adéquates Verhalten
point at which recovery to a direction parallel to thesichergestellt werden soll. Dieser Nachweis kann letztlich jedoch
centreline is completatiay not deviate more than 30ft nur durch die Zulassungsfliige erbracht werden. Insbesondere im
laterally form the centrelineat any point... frhen Projektstadium wird es aus Zeitgrinden nicht mdglich
Dabei muR die Reaktionszeit des Piloten beriicksichtigt werdesein, die Rechnungen so umfangreich auszufuhren, daf3 den
Dies geht aus ACJ 25.149(e) [JAR 25] hervor: allgemeinerVorschriften entsprochen werden kann. Dadurch, daf3
... The pilot conducting thiests should not be aware of die allgemeinen Vorschriftedurch spezifischeVorschriften
which engine is to be made inoperative, nor of the prgsolche Vorschriften, die sich auf einzelne Flugsituationen
cise speed at which this is to occur. beziehen) erganzt werdenyird es moglich, erforderliche
Nach Auskunft des Luftfahrtbundesamtes werden Reaktionszeit8tellgeschwindigkeiten zu berechnen
t. > 0,6 s von den Zulassungsbehoérden anerkannt. [FAA 86] kom-
mentiert §25.147(e): Die militdrischen Vorschriften unterscheiden verschiedene
... Control of the airplane should be accomplished by itegrade(levels of flying qualities)Fehlerzustandélevels of
use of the rudder only ... failure states)Flugzeugklassefclasses) un&lugphasen(flight
phases)TAB. 2a-d definiert diese Begriffe soweit dies fur die
Aus den zivilen Zulassungsvorschriften lassen sich unmittelbégslgenden Angaben von Bedeutung ist.
keine quantitativen Aussagen ableiterden erforderlichen Stell-
geschwindigkeiten dddéhenruders. Auf die Stellgeschwindigkeit vonSteuerflachen fiir die
Rollbewegungkann nach [MIL-F-8785C] und [MIL-STD-1797]
§ 4.5.8.1 aus den Daten v@AB. 3 geschlossen werden. Dabei

3. AUSSAGEN MILITARISCHER VORSCHRIFTEN werden drei Geschwindigkeitsbereiche unterschieden:
ZU ERFORDERLICHEN STELLGESCHWINDIG- o L Von <V<18-V
KEITEN hd M 18- Vmin <V<O07- Vmax
Da die zivilen Zulassungsvorschriften nur begrenzt quantitative H 07-V. <V<V
’ max max

Aussagen enthalten sollen hier auch die militarischen

Vorschriften [MIL-F-8785C], [MIL-STD-1797] mit ihren Auf eine erforderliche Stellgeschwindigkeit d8sitenruders

Angaben zu Transportflugzeugen herangezogen werden. D@ihn nach § 4.6.5.1 der [MIL-STD-1797] geschlossen werden.

zunachst evtl. naheliegenden Vermutung, dal militarisctiBer Abschnitt "Takeoff run" entspricht in den wichtigen Punkten

Vorschriften keinerleAussagekraft fur zivile Flugzeugehatten,  §25.149(e) der zivilen Vorschriften.

steht zumindest eine Aussage der [MIL-STD-1797] (Seite VI)

selbst gegentiiber: [MIL-STD-1797] § 4.2.1.2 C spezifiziert die Sprungantwort des
Flying qualities requirements for civil aircraft, e.g. Flugzeugs auf eindéhenrudereingabe durch drei GroéRen. Zwei
Parts 23, 25 ... are intended to regulate only the flightlieser GréRen, auf die hier nicht weiter eingegangen werden soll,
safety of the aircraft certificated. Suitability for the bewerten die Eigenform der Anstellwinkelschwingung des
intended use is determined by the buyer. In practicglugzeugs. Die dritte GroRe wird affektive Totzei(effective



time delay)t, bezeichnetTAB. 4):
The pitch rate response to a step input of
pitch controller ... defldggon, calculated from
two-degree-of-freedom equations of motion
... shall exhibit the characteristics defined in
the following manner ... Timtemeasured

from the instant of the step controller input to the time

at the intersection of th
time axis.

e maximum-slope line with the

Die Berechnungsvorschrift der effektiven Totzeit wirdBiid

4.12verdeutlicht.

TAB. 2 a-d: Grundbegriffe nach [MIL-F-8785C] und [MIL-STD-1797]
a) Gutegrad Level 1 Level 2 Level 3
Satisfactory Acceptable Controllable
b) Fehlerzustande Normal-betrieb Wahrscheinlichkeit des Wahrscheinlichkeit des

Fehlerzustandes
< 102 proFlug

Fehlerzustandes
< 10* proFlug

geforderteiGutegradim Level 1 Level 2 Level 3

Normalbetrieb / Fehlerfall

C) Flugzeugklasse Class | Class Il Class Il

Maximum Design Gross Weight kleiner als 2950 kg zwischen 2950 kg und 29500 kg  mehr als 29500 kg

d) Flugphase

A

B

C

Formationsflug

Steigflug, Reiseflug, Sinkflug

Start, Anflug, Landung

TAB. 3 Rollagilitat spezifiziert in [MIL-F-8785C] und [MIL-
STD-1797] 84.5.8.1 fur Class Ill Flugzeuge. Zeit
tsec iN Sekunden zum Erreichen eines Rollwinkels

Auf alle Steuerflachen kann [MIL-STD-1797] § 4.1.12.5:
"Dynamic characteristi¢sangewandt werden:
... Theresponseof the control surfaces shall not lag

von 30° bei abrupter EingangsgroRe am ... bymore thanthe anglespecified...
Steuerorgan. dazu werden Werte empfohlen, die bereits in der [MIL-F-8785C]
Giitegrad Geschwindig- A B c enthalten waren (siehe hi€AB. 5).
keitsbereich . . .
TAB.5 Maximal zulassige Phasenverschiebung
1 L 1,8 2,3 2,5 verursacht durch die Aktuatoren an den
M 1,5 2.0 25 Steuerflachen
H 20 23 2,5 Gutegrad A&C B
2 L 2,4 3,9 4,0 1 15 ° 30°
M 2,0 3,3 4,0
H 2,5 3,9 4,0 2 30° 45°
3 alle 3,0 50 6,0 3 60° 60°
TAB. 4 Effektive Totzeit t, nach [MIL-STD-1797]  Zu TAB. 5 wird gefordert, daR die Werte in der Nickachse bis zu
§4212C einer Frequenz des Maximums ang (Kennkreisfrequenz der
Giitegrad effektive Totzeit Anstellwmkelschwmgung) und 2,0 rad/s gelteq sollen. Fir Rollen
und deren gilt entsprechend das Maximum auswgy
1 t,<0,12s (Kennkreisfrequenz der Eigenform "Dutch Roll)/ T, = —Lp
(Tg: Zeitkonstante der Rolldampfung) und 2,0 rad/s.
2 t,<0,17s
3 L0215 4. ABSCHATZUNG VON ERFORDERLICHEN

Zu § 4.2.1.2 C fuhrt die [MIL-STD-1797] weiter aus:

The limits stated in the design criteria should be

STEUERFLACHENST

ELL GESCHWINDIGKEI-

TEN AUS FORDERUNGEN ZUR MANOVRIER-

FAHIGKEIT

adequate to permit performance of flare andwjqq gie laterale Dynamik des Flugzeugs approximiert durch die

touchdown duringanding, which is probably the most rqjipewegung mit nur einem Freiheitsgrad (single degree of
critical maneuver in a transport mission, ...

limits apply across the board @il Classes...

freedom roll approximation), so g

... the presently recommended equivalent time del%)éntragheitsmomentdgz«I )
X

ilt nach §UEAN 90] (bei Mas-
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Unter der Annahme einer konstanten Stellgeschwindigkeit
8(s) = §/s? kann dann aus den Angaben der ACJ 25.147(e)
(siehe oben) sowie [MIL-STD-1797] § 4.5.8.1 (TAB. 3) eine

der Steuerftichet
Gleichung (3) nur implizit gegeben ist.

erforderliche Stellgeschwindigkeit der Rollsteuerflachen iterativ
aus Gleichung (4.21) abgeschatzt werden. Eine Iteration ist not-
wendig, da fiir eine Zeit bis zum Erreichen des Vollausschlages
die Stellgeschwirdigkeit

spec

2 -1
& _ q)spec etSpEJ_p -1 _ tspecf tspec .
o = T 3 2 oL far tsat 2 tspec
3 L L p
p p
2 _ -1
(3) 5 B (I)Spec etspeé‘p_ 1 B tspec_ tspec | e(tS;Jec tsa\)l‘p_ 1 ~ tspec_ sat_ (tspec_ tsat)z fii t <t
N L 3 T oL 3 2 oL ur sat spec
3 Lp Lp p Lp Lp p

mit  ty, =8, /96

Wenn keine Rollspoiler zur Verfligung stehen, mul3 die geforderte
Mandvrierféahigkeit nur mit den Querrudern erreicht werden.

schlagen kénnen.

=3

Gleichung (3) liefert dann die erforderliche Stellgeschwindigke

derQuerruder. Sind mehrere Rollsteuerflachen vorhanden, wi
etwa Innen- und AulRenquerruder soRiglspoiler, so wird mit

Gleichung (3)eineé Stellgeschwindigkeit abgeschatzt, die dann
sowohl fir Innen- und AuRRenquerruder sowie die Rollspoiler
gleichermalien gilt. Fir die Steuerflachenwirksamkeit  in Glei
chung (3) ist dann die Summe der Wirksamkeiten der betrachteten
Steuerflachen anzugeben.

[¢)

=

Die stationdre Rollrate ist in guter Naherung proportional z
Fluggeschwindigkeit. Wird diese Tatsache angewandt auf die
Angaben aus TAB. 3, so folgt, dafiedrige Fluggeschwindig-
keiten dimensionierendsindfir die Stellgeschwindigkeit der
Rollsteuerflachen

Beispielrechnung Fur den Airbus A300 (Class Ill) ergeben sic

2
t

mit Beiwerten aus [BockHAUs 94] fur den Landeanflug und BILD 1:
Forderungen gemaf TAB. 3 dieBiLD 1 angegebenen erforder-

lichen Stellgeschwindigkeit der Querruder (ohne Unterstiitzung
durch Rollspoiler). Im Vergleich dazu wird nach ACJ 25.147(e)

eine erforderliche Stellgeschwindigkeit von nur 2.9 °/s berechnet.

Erforderliche Stellgeschwindigkeit der Querruder
des Airbus A300 (ohne den Einsatz der

Rollspoiler) zum Erreichen eines Rollwinkels von
30° in einer Zeit t

spec

Die Beispielrechnung zeigt bereits, da3 die Forderungen der

[MIL-STD-1797] im Vergleich zu ACJ 25.147(e) strenger sind
Dies soll naher untersucht werden: Sind aus dem Flugzeugentwurf

Steuerflachen mit vergleichsweise-hoher Wirksamkeit-vorgege-

ben, so werden die Forderungen zur Rollagilitat bereits mit gerin- 1
gen Stellgeschwindigkeiten und einer Zgjf > t .. zu erreichen- ‘.ﬂ
sein. In diesem Fall vereinfacht sich Gleichung (3) entsprechend, |

und es wird eiVergleich von zivilen und militéarischen Forde-

rungen mdglich. BILD 2 macht deutlich, dal3 es sich bei de
Forderungen der ACJ 25.147(e) nur um eine Forderung zur

Erwartungen der Kunden an die Mandvrierfahigkeit des Flug-

zeugs zu erfillen, mussen die Stellgeschwindigkeiten bei oben

L

genannten Voraussetzungen etwa um den Faktor 5 schneller cg'jli-D >

Wenn fur die verschieden&teuerflachen verschie-
dene in einem bestimmten Verhdltnis zueinander
stehende Stellgeschwindigkeiten vorgesehen sind,
so liefert eine Simulationsrechnung in Verbindung
mit TAB. 3 die erforderlichen Stellgeschwindig-
keiten.

Vergleich erforderlicher Stellgeschwindigkeiten von
Flachen zur Rollsteuerung nach ACJ25.147(e)
[JAR25] (60° in 7s) und [MIL-STD-1797] § 4.5.8.1
(307 in tye., mi S€kunden) nach Gleichung (3) mit
t

sat = tspec

nach

Auch wenn bereits gezeigt wurde, dal} eine bestimmte Stellge-
schwindigkeit erforderlich ist, um Forderungen beziglich der



Manévrierfahigkeit zu erfllen, so ist noch zu kléren, wie grof3 devissen Grad mit einer hoheren Stellgeschwindigkeit ausgegli-

EinfluB der Stellgeschwindigkeit im Vergleich zur Steuer- chen werderBei zu geringer Wirksamkeit der Steuerflache, kann
flachenwirksamkeit Gberhaupt ist: Die Wirkung einer Steuer-  die gestellte Forderung auch bei stark erhéhter Stellgeschwindig-
flache an einem Flugzeug zur Rollunterstiitzung kann gekenn-  keit nicht mehr erfiillt werden. Diesen Zusammenhang zeigt
zeichnet werden durch den Betrag der erzielbaren stationa®h.D 3. Die Rolldampfung hat bei dieser Betrachtung nur eine
Rollrate bezogen auf den Winkel mit dem die Steuerflache ausgeitergeordnete Bedeutung. Das Ergebnis wird nur bei sehr klei-
schlagen wurde: nen Werten der Rolldampfung von dieser beeinfluf3t.

L
(4) —

p
FSS Aus BILD 1 kann entnommen werden, daf3 die Stellgeschwindig-
P keit ebenfalls nur einen begrenzten Einflu3 hat, um sehr kurze
Far den Airbus A320 betragt die maximale stationare Rolpate  Rollzeitent,. zu erreichen. Dwahl der Stellgeschwindigkeit
beispielsweise 15°/s, der maximale Queruderausschlag betrgglite sich in der Praxis also danach richteit, vorhandener
25°, damit istp, /6 = 15/25s = 0,6 15 . Steuerflachengeometrie und darSiteuerflachenwirksamkeit
beste Ergebnisse bei wirtschaftlich vertretbaren Stell-
geschwindigkeitenzu erreichen.

Die erforderliche Stellgeschwindigkeitvon Steuerflacheanter

der Annahme von Fehlerfallenkann in Anlehnung an die mi-
litdrischen Vorschriften mit verringertem geforderten Gitegrad
(TAB. 3 in Verbindung mit TAB. 2) abgeschétzt werden. Dazu
muf3 die Wahrscheinlichkeit dafir bekannt sein, dal? der angenom-
mene Fehler wahrend einekigesauftritt. Falls die Wahrschein-
lichkeit des Fehlers nicht bekannt ist, so mufl sie abgeschatzt
werden aus entsprechenden Fehlerraten unter Beachtung der
Systemstruktur sowie der Dauer des Fluges.

Die Stellgeschwindigkeit des Seitenruderg&ann aus [JAR 25]
§25149(e) (siehe oben) abgeschatzt werden. Zu unterscheiden
sind drei Zeitraume:

- 1) der Zeitraum vom Triebwerksausfall bek 0 bis zur
BILD 3: Erforderliche Stellgeschwindigkeit o einer Roll- Reaktionszeit, des Piloten,
steuerflache zur Erfillung der Forderung nach ACJ 2y der Zeitraum vort, bis_, t(, istdie Zeit, bei der das

25.147(e) (60° Rollwinkel in 7 s) bei einem
maximalen Steuerflachenausschlag 6, =25°
nach Gleichung (3) mit t t

>
sat spec

Vorausgesetzt, dal eine Steuerflache eine gentigend grof’e M{jfrd die Summe der Momente um den Flugzeugschwerpunkt
kung-L, /L, am Flugzeug zeigt, so ist einer Rollforderung (€inegepiidet (ohne Beriicksichtigung der Fuhrungskrafte des Bugra-
Hangewinkel in einer bestimmten Zeit zu erreichen) auch eiRfys), so ergibt dies fiir die drei Zeitraume jeweils eine Differ-
bestimmte Stellgeschwindigkeit zugeordnet. Eigeringere entialgleichung:

Wirksamkeit L, der Steuerflache kann nur bis zu einem ge-

Seitenruder seinen Vollausschlag erreicht),
3) Zeitraum ab Erreichen des Vollausschlages.

. . “(Frax © F
0<ts<ty:¥(t) =N - + w ,
. _ z
. . (Frax * F .
te<ts<t, P = NP + Y Frac * Fo) N; -0, (t - tg),
®) l, '
. . Y, (F + Fy)
g < U0 F() = NF@O) - S o N
z
mlt tsat = 5r,max/ 6l'
Fq Widerstand verursacht durch das ausgefallene Triebwerk,
Fmax maximaler Schub eines Triebwerks,
I, Tragheitsmoment um die Hochachse,
N, Derivativ: Giermoment durch Giergeschwindigkeit (Dampfuniy):= 1/1,- 9N/ or ,
N, Derivativ: Giermoment durch Seitenruderaussctgg: 1/1,- ON/ 98, ;
A Abstand des kritischen Triebwerks senkrecht zur Flugzeuglangsachse,
0 Seitenruderausschlag,

Y Gierwinkel.



Falls das untersuchte Flugzeug mehr als zwei Triebwerke besitzt,  Airbus A8€0tgDieeffektive Totzeit, betragt im Landean-
erhoht sich die Geschwindigkeit des Flugzeugs mit der Masseflug etwa 0,33 s. Dieser Wert liegt deutlich Uber deximal
durch den verbleibenden symmetrischen Sdhub  auch nach dem  zulassigen effektivet) Votz@it.2 s fir Level 1.
Triebwerksausfall noch weiter

ui) =V, i t
= + = . S S -
(6) ( ) MCG m ‘
Die Abweichung des Flugzeugs von der Mittellinien Startbahn ‘
betragt ¢
t
@) y(t) = f U(z) - sin®(t) dt

0 e
Die Seitenruderstellgeschwindigkeit wird iterativ so gewabhlt, da
die maximale Entfernung des Flugzeugs von der Mittellinie de
Startbahny gerade mit 30 ft eingehalten wird. Fir jeden Itera ) \
tionsschritt nissen dazu die Gleichung (5) und (6) mit (7) nume S
risch integriert werden. 1

=
N
/
/

ﬂ
N
E—
/

Wenn das Seitenleitwerk bereits definiert ist, so werden mILD 5: Berechnung der effektiven Totzeit t, nach [MIL-

§25.149(e) die drei Parametaf, .. , tyundd  abgeglichen. STD-1797] §4.2.1.2 C am Beispiel des Airbus
§25.149(c) fordertV,,. < 1,2 - Vg . Damit ist audih,.,  nach A300 im Landeanflug

oben beschrankt und wird aus Forderungen der Flugleistung vor-

gegeben. Der Zusammenhang der verbleiben zwei Parameter Die Anforderungen des § 4.2.1.2 C werden vom Airbus A300
t; und & zeigtBILD 4 am Beispiel des Airbus A300. Die Bei- somit rein formahicht erfillt. Es sind jedoch folgende Tatsachen
spielrechnung wurde mit Beiwerten nactrfiEkHAUS94] durch-  zu beachten: Die Festlegung einer Grenze zwischen Level 1 und
gefiihrt. V,,.c = 113 kt. BILD 4 zeigt, daR bei der mindestend.evel 2 fir die Dynamik der Nickachse mit Hilfe der effektiven
geforderten Reaktionszeit von 0,6 s bereits geringe Seitenrud&otzeit wird in der Hintergrundinformation zur MIL-STD-1797
stellgeschwindigkeiten ausreichddie erforderliche Seitenru-  besonders kontrovers diskutiert: Die Werte des § 4.2.1.2 C gelten
derstellgeschwindigkeit steigt schnell mit der Reaktionszeit des danach nur fur den Fall, da3 sich der Pilot als Regler im Regel-
Piloten an. Die beim Airbus A300 gewahite Seitenruderstellkreis befindet. Es ist jedoch bekannt, da bei grof3en Flugzeugen
geschwindigkeit von 60°/s erlaubt eine Reaktionszeit des Pilotégenannt werden stellvertretend die B747 und DC10)Ades

von etwa 2,8 s. schwebemandverom Pilotengesteuertstatt geregelt wird. Da-
durch, daf} der Pilot sich nicht selbst in den Regelkreis begibt,
wird ein stabiles Verhalten auch noch bei vergleichsweise grof3en
effektiven Totzeiten ermdglicht. Nach einer Lockheed-Studie
haben effektive Totzeiten bis zu 0,4 s keinen EinfluR auf eine
Pilotenbeurteilung des Flugzeugs, wenn das Ausschwebemandver
vom Piloten gesteuert (statt geregelt) wird. Eine effektive Totzeit
von 0,25 s wird in den Hintergrundinformationen als Grenze
zwischen Level 1 und 2 fur Anflug und Landung von Transport-
flugzeugen diskutiert, wenn das Mandver durch den Piloten im
geschlosseneRegelkreis geflogen wird.

GrolRe effektive Totzeiten haben nicht nur eine schlechte Ma-
novrierféahigkeit zur Folge, sondern kénnen auch der Grund fur
PIO sein. Folglich kdnnte § 4.2.1.2 C auch zur Abschatzung von
erforderlichen Hohenruderstellgeschwindigkeiten zur Vermeidung
y 5 3 von PlO herangezogen werden. Konkrete Grenzen der effektiven
¢ Totzeit im Zusammenhang mit PIO werden zwar diskutiert, sind
BILD 4: Erforderliche Seitenruderstellgeschwindigkeit als 18doch in den Vorschriften noch nicht festgelegt worden.

Funktion der Reaktionszeit des Piloten t; (Zeit
vom Eintritt des Triebwerkausfalls bis zur

Betétigung des Seitenruders). Beispiel: Airbus 6. ABSCHATZUNG ERFORDERLICHER STEUER-
A300 FLACHENSTELLGESCHWINDIGKEITEN ZUR
VERMEIDUNG VON PILOT IN THE LOOP OS-
§ 4.2.1.2 C aus [MIL-STD-1797] (siehe oben) stellt eine der CILLATIONS (PIO)

wenigen spezifischen Angaben dar, um eine erforderhigiteen-  In [MCRUER 95] werden drePIO-Kategorien definiert:
ruderstellgeschwindigkeit abzuleiten. Durch Simulationsrech-
nungen kann gezeigt werden, daf3 die "effektive Totteige-
nanntc_e GrolRe von q.er Flugzeugdynamik unabhéngig ist u_nd bei * Die Hintergrundinformation (background
beliebig schnellen Hohenruderaktuatoren den Wert Null annimmt. information) zur [MILSTD-1797] ist im Dokument
Die Berechnung voiy wird in BILD 5 wieder am Beispiel des selbst enthalten.




Category I: Lineare Schwingungen des Systems Pilot
Flugzeug.
Category Il Quasi-lineare Schwingungen des Systems
Pilot-Flugzeug bei einer Begrenzung der
Steuerflichenstellrate oder des Steuerflachen
ausschlags.
Category Il Nichtlineare Schwingungen des Systems 2
Pilot-Flugzeug basierend auf plétzlichen An-
derungen der Flugzeugdynamik oder der Dyt
namik des Verhaltensmusters des Piloten.
Category Il PIO werden durchchaltvorgan-
ge (trigger) ausgeldst.
Category | P10 sollten vermieden werden kénnen wenn die Vor-
schriften der MIL-STD-1797 beachtet werden. Bisher gibt es
jedoch keine spezifischen Vorschriften zur Vermeidung von Cate- 1
gory Il oder Category Il PIO [MRUER95] (Seite 87). e

BILD 7: Phasengang (geschlossener Kreis) berechnet fiir

Aktuatoren mit ungentigender Stellgeschwindigkeit kénnen der das einfache Aktuatormodell nach BILD 6 als

Grund sein fiiCategory Il PIO. EineStellratenbegrenzungdes Funktion vom  Frequenzverhaltnis  w/og.

Aktuators fiihrt zu einer VergroRerung der Phasenverschiebung Parameter: g, ngnp/ g, der Kehrwert des
Sattigungsgrades

zwischen Pilotenkommando und Flugzeugreaktion und zu einer
VergroRerung der effektiven Totzeit. Nehmen Phasenverschiie Phasenverschiebung ist in BILD 7 aufgetragen tUber der mit
bung und effektive Totzeit "Ubermé&Rig groRe Werte" an, so kamter Bandbreitew, normierten Kreisfrequenz  der Anregung.
davon ausgegangen werden, daf3 PIO irgendwann in einer Flugiie Frequenzantwort ist in Abhangigkeit vom Grad der Sattigung
tuation auftreten werden. Im Zusammenhang dieser Arbeit witl/(wg, yighs/ @) gegeben. Dabei isb, g die Kreisfrequenz,
davon ausgegangen, dal die Steuerflachenwirksamkeit und die  bei der ein Aktuimnemiier Bandbreitew, ~ ~ in die
maoglichen Steuerflachenausschlage im Flugzeugentwurf auBatigung gehtog, highB wird berechnet aus

reichend gro3 gewahlt wurden, so dald es nicht zu P1O durch die 3
Ausschlagbegrenzungler Steuerflachen kommen kann. (8) Wsat highs =~ Oy (g -

oo) — max

>

Cc

Bevor PIO Kriterien getestet werden kénnen, mufl zunéchst der
Aktuator analysiert werden. Die Analyse erfolgt hier in der Tiefe, = Gearbeitet wird mit dem Kehrwert der SénggHiBgB/mB
wie es flr die folgenden Betrachtungen erforderlich ist. Bgjhighs/ ws > 1 geht der Aktuator auch fue nicht
mehr in die Sattigung. Der Phasengang des einfachen Aktuator-
_ modells nach BILD 6 (gegeben in BILD 7) kann nur iterativ be-
c *+ o ; rechnet werden. Geschlossen l6sbare Gleichungen kénnen fur die
> ﬂ s Naherung g ~ = bzW. Wy pons/ @ < 0,2 angegeben werden

(siehe [FANKE 93] und [KLYDE 95]). Die Naherung macht aus
dem Begrenzungsglied in BILD 6 ein Zweipunktglied. Das Aktua-
tormodell mit Zweipunktglied besitzt gegeniber dem mit Be-
grenzungsglied eine bessere Dynamik. Abschétzungen erforderli-
cher Stellgeschwindigkeiten sind daher mit dem Naherungsmodell
zwar leichter moglich, jedodkeinekonservativen Abschatzungen
und daher nur mit Vorsicht zu gebrauchen.

BILD 6: Das dargestellte einfache Aktuatormodell dient zur
Festlegung der fir die Flugzeugdynamik
wesentlichen Aktuatorparameter. Dies sind die
maximale Stellgeschwindigkeit o6 und die

Bandbreite max Auch wenn es bisher keine spezifischen Vorschriften gibt um

Category Il PIO zu vermeiden, so sollen hier denrmedi Krite-
BILD 6 zeigt dasinfache Aktuatormodell, welchesder PIO-  rien herangezogen werdéir eine Berechnung erforderlicher
Analysezugrunde gelegt wird. Der Aktuator wird pauschal durcl$tellgeschwindigkeiten zur Vermeidung von PIO
die Parameter beschrieben, die die Auswirkungen auf die Flug-
zeugdynamik kgnnzeichnen. Dies sind die maximale Stelbas Kriterium nach § 4.1.12.5 "Dynamic characteristics" der
geschwindigkeitd . und die Bandbreiég, . Das AktuatormopMIL-STD-1797] kann auf alle Steuerflachen angewandt werden:
dell basiert auf der Annahme einer proportionalen Rickfiihrura bekannt ist, daR eine Stellratenbegrenzung zusammen mit der
im Aktuatorregelkreis. daraus folgenden Phasenverschiebung zu PIO fiihren kann, sollten
die maximal zulassige Phasenverschiebungen(sieche TAB. 5)
Mit Hilfe der Harmonischen Balanckann flr das einfache Ak- eingehalten werden. Bei dieser Betrachtung handelt es sich noch
tuatormodell nach BILD 6 dePhasengangiterativ berechnet nicht um die Analyse des Systems Pilot-Flugzeug, sondern ein-
werden (vergl. [KyDE 95] und [SHoLz 95]). Den Phasengang fach um die Berechnung einer erforderlichen Stellgeschwindigkeit
@, = £0(jw)/d(jw) zeigtBILD 7. aus Erfahrungswerten zur maximal zulassigen Phasenverschie-
bungbei der Betatigung von Steuerflachen und Flugsteuerungs-
aktuatoren.

B -



Beispielrechnung Der Airbus A300 im Landeanflug zeigt nachvor: Der Pilot hat sich an die Strecke angepaf3t. Durch &uf3ere
[BROCKHAUS94] fur Wg,r Wp sowiel /T, Werte, die alle kleiner Einwirkung kommt es dazu, da der Pilot seine Verstarkung und
als 2,0 rad/s sind. Die Phasenverschiebung muf3 daher wtémit auch seine Arbeitsfrequenz (crossover frequengg)hoht.
w = 2,0 rad/s berechnet werden. Unter denahmeeiner Band- Die Arbeitsfrequenz ist dabei definiert als die Frequenz, bei der
breite der Aktuatoren vom, = 30 rad/s st/ w; = 0,0667 .das Gesamtsystem Pilot-Flugzeug ein Amplitudenverhaltnis von
Eine Auswertung von BILD 7 und Gleichung (8) ergibt die Er0 dB aufweist. Durch die Erhéhung der Arbeitsfrequenz gerat der
gebnisse ausAB. 6. Aktuator in die Sattigung. Insbesondere durch die plétzlich zu-
nehmende Phasenverschiebung wird das System instabil.

TAB. 6: Ergebnisse der Beispielrechnung zu erforderlichen

Stellgeschwindigkeiten berechnet nach [MIL-STD-  Eine Modellierung zur Ermittlung des Eintritts von PIO kann

1797] § 4.1.12.5 "Dynamic characteristics" vom Pilotenverhalten vor dem Beginn der PIO ausgehen. Vor
Flugphase Phasenver-| o 5 P1O-Eintritt kann ein.kompensatorisches Verhalten des Piloten
schiebung _sathighB | Omax _ o (compensatory behavior) angenommen werden, welches durch das
o ' Wg 3, sathighB Crossover Modébeschrieben wird [MRUER 95]. DasCrossover
c Model [McRUER 62] fiihrt in der _Grundformauf eine
o Pilotentibertragungsfunktion

A&C 15 0,051 1,53 1/s ) L Tset
B 30° 0,046 1,38 1/s ©) Fo =k e o7

Die Anwendung des § 4.1.12.5 "Dynamic characteristics" IiefeR?e AnpassungdesCrossover Modebn verschiedene Strecken

hohere Stellgeschwindigkeiten als die Faustformel Gleichung ( .rd In [BLAKELOCK 91] zusammenfassend da.rgest.ellt. Zur Be-
fur die gilt: 6 /8 = 1,0 1/s . Der Airbus A300 weist nach Simmung der Parameter d€sossover Modelvird eine Neal-
max’ c = :

TAB. 1 Werte fUrSmaX/ 8, zwischen 1,1 und 2,0 auf. Im Mittelsmith Rechqung ( [MIL'STP'1797] §4.2.1.2 E) fur die unter-
f‘ﬂl‘lchte Trackingaufgabe basierend auf der Grundforn® oesso-

entsprechen die A300 Stellgeschwindigkeiten der Forderung ; N -
eine Phasenverschiedung von 15°. Die Forderung einer Phas\é(?{-MOdelnaCh Gleichung (9) durchgeftihrt. Nach § 4.2.1.2 E ist:
Tt = 0,25 s fest vorgegeben.

verschiebung von maximal 15° hei= 2,0  rad/s entspricht eineY

Totzeitt = ®/w von maximal 0,13 s. Weiterhin wird gefordert: o _
] Waéhrend der Landung darf bei einer Phasenverschie-

bungvon 90° im offenen Kreis verursacht durch das
Systems Pilot-Flugzeug die Kreisfrequenz nicht kleiner
als 2,5 rad/s sein.

Das Amplitudenverhéltnis darf fur Kreisfrequenzen
kleiner als 2,5 rad/s nicht kleiner als -3dB sein.

Fir Flugphasen B und Flugphasen C - mit Ausnahme
der Landung - wird die Forderung von 2,5 rad/s auf 1,5
rad/s reduziert.

Fur eine wirklichePIO-Bewertung muf3 das System Pilot-Flug-
zeug betrachten werden. Fiellratenbegrenzte Steuerflachen

der Nickachsewurde dies erstmals méglicturch ein von [Du-

DA 95] vorgeschlagenes KriteriumBILD 8 zeigt das Blockdia-
gramm, das der PIO-Analyse zugrunde gelegt wird. Das Blockdig-
gramm muf lediglich das lineare (nicht stellratenbegrenzte) Sy-
stem beschreiben, weil sich die Untersuchung nur auf das Verhal-
ten von Pilot und Flugzeug bis zum Eintritt der Sattigung der. . . Lo
Stellratenbegrenzung bezieht. Untersucht wird eine Trackingaﬁé—'e aufgepste_ten .F(_)rde.rungen sind am Beispiel in BILD 9 dar-
gabe in der Langsbewegung, durch die auf eine erforderlicﬁgsw”t' Die Sinnfalligkeit der so erhaltenen Parameter der Uber-

Lo . tragungsfunktion des Piloten kann mit den Angaben in
Stellgeschwindigkeit der Hohenrudergeschlossen werden kann. [MCRUER 62] Gberpriift werden.

Prinzip des Verfahrens nach yba 95]: Anderungen in Am-

plitude und Phase fiihren bei Frequenzen, die gréRer als die Sgﬁ_lsplelrechnun.g Fr o!ye Modeliierung d.es Airbus A300 im
gungsfrequenaw_,, sind, im Nichols-Diagramm zu einer VeIJ__andeanflug mit der Ubertragungsfunktio(s) / 5(s) nach

schiebung des Frequenzgangs nach "links-unten". Um denn CEUER 73] Wu(jrdenpﬁ)z;:ten al:js IEI Glei h94] er;tnommﬁnN |
einen genugenden Abstand vom kritischen Punkt (-180°; 0d j© Anpassung des Pilotenmodells - Gleichung (9) - nach Neal-

beizubehalten, schlagt {IDa 95] einePIO-Grenze im Nichols- mith ergab mit: = 0,25 sT, = 1,35 surig = 0 s und fihrte
. e s auf BILD 9. Aus BILD 9 kann die minimal zulassige Sattigungs-
Diagramm vor (sieheBILD 9), die die Sattigungsfrequena,,, frequenzw._ - 0,36 1/s abgelesen werden. Mit
sat 1 "

nicht tiberschreiten darf. Die vorgeschlagene Grenze wurde verifi-
ziert durch die Analyse der Daten zur L&dngsbewegung von drei .
militérisch genutzten Flugzeugen. Omax 1

— —— msathigh & Wgqt
(10) S¢ 1 1

\ 4
N

—> — =

erhalten Wirémax = 10,8 ° /s bei einer Amplitude des Ausschlag-

winkels des Hohenruders von 30° . Wollte reame Sattigung des

Aktuators bis zur Arbeitsfrequenz des Piloten (crossover frequen-

BILD 8: Modellierung der Nicklageregelung durch den  cy) ¢ = 1,56 1/s vermeiden, so ware entsprechend eine Stell-
Piloten fir o < o, geschwindigkei, . = 46,8 °/s erforderlich.

WennCategory Il PIO entstehen, so liegt etwa folgenddilauf
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Prinzipiell konnte die in BILD 9 gezeigte PIO-Grenze auch auf

laterale PIO angewandt werden. Eine Uberpriifung dieser GrendEAR 25]
auf eine Anwendung bei lateralen PIO steht jedoch noch aus. Die
Schwierigkeit liegt nicht zuletzt an unzureichenden Daten latera-

ler Category Il PIO. [HANKE 93]
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Flugzeugen muf3 der Block "Flugzeug" in BILD 8 die KombinafHoak 78]
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[KLYDE 95]

[MCcRUER62]

7. ZUSAMMENFASSUNG

Vorgestellt wurdersechs Einflu3faktoren auf die erforderliche
Stellgeschwindigkeitervon Steuerflachen. Die maximal erforder-
liche Stellgeschwindigkeit erfiillt alle Forderungen der seciﬁ/lcRUER%]
vorgestellten EinfluRfaktoren. Von den EinfluR3faktoren wurde

im Detail nur PIO- und Mandvrierfahigkeitsforderungen weite{MIL-F-8785C]
untersucht. Eine erforderlichtellgeschwindigkeit berechnet

aus Mandgvrierfahigkeitsforderungen furr Rollsteuerflachen ist MIL-STD-1797]
insbesondere abhangig von der Rollwirksamkeit  der Steugiaymonp 93]
flache. Eine maximal erforderliche Stellgeschwindigkeit des Sei-

tenruders kann aus Mandvrierfahigkeitsforderungen berechnet

werden, wenn die Reaktionszeit des Piloten und die "MinimuffcH o2 %°]
Control Speed on Ground"V,,., - bereits festgelegt wurden.
Hoéhenruderstellgeschwindigkeiten kénnen aus einer “effektiven

Totzeit" berechnet werden. Fir die effektive Totzeit mussen dabei

far groRe Passagierflugzeuge tbliche Werte im Bereich von 0,85H0-296]

bis 0,4s angesetzt werden. Diese Werte sind Anhaltswerte, die zur

Zeit durch Forschungsergebnisse erst wenig abgesichert wurden.

[MCRUER 73]

Erforderliche Stellgeschwindigkeiten berechnet aus maximal
zulassigen Werten déthasenverschiebungergeben einerste
Absicherung gegen PIOFUrHhenruder gibt es dartiber hinaus
ein detailiertere?1O-Kriterium mit dessen Hilfe auf die er-
forderliche Stellgeschwindigkeit geschlossen werden kann.
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