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UBERSICHT

Der Ubergang von einem zentral angetriebenen Hoch-
auftriebssystem mit durchgangiger Wellentransmission
zu einem System mit paarweise unabhdngig voneinan-
der, stufenlos positionierbaren Klappensegmenten ist
maligeblich durch eine hohere Funktionsflexibilitat des
Klappensystems, eine weichere Funktionsdegradation
nach Fehlern sowie eine vereinfachte Integration des
Wellenstranges in die Flugzeugstruktur motiviert.
Aufbauend auf vorangegangene Arbeiten [4] zu grund-
legenden regelungstechnischen  Untersuchungen  fiir
den Betrieb eines derartigen Systems werden die in
MATLAB/SIMULINK/STATEFLOW  entwickelten  Re-
gelungsstrategien zur  Positionierung, verschiedene
An-/Abfahrsequenzen, automatische Systemtests sowie
Uberwachungs- und Rekonfigurationskonzepte vorgestellt.
Zur Ermittlung der Strukturlasten und -dynamik sowie der
Antriebsmomente wird eine mechanische Modellierung
der Fuhrungskinematik und des Landeklappensegmentes
auf Basis der Mehrkorper-Methode in MSC/ADAMS
erstellt und angewendet.

Uber eine Kopplung beider Simulationsumgebungen
in einer Cosimulation ist es als Ergebnis mdglich, das
volistdndige Klappensystem mit allen seinen Eigen-
schaften zu simulieren und virtuelle Systemtests mit
Fehlerinduzierung vorzunehmen. Die Resultate dieser
Untersuchungen werden hier vorgestellt.
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1 EINLEITUNG

In Zusammenarbeit mit der LIEBHERR AEROSPACE
LINDENBERG GMBH und der AIRBUS DEUTSCHLAND
GmBH wurden im Rahmen des vom BMWi geférderten
Vorhabens ProzeRkette Hochauftriebssysteme mit multi-
funktionalen Steuerflachen (Pro-HMS) elektromechanisch
angetriebene Landeklappensegmente am Beispiel einer
AIRBUS A320-Aullenklappe untersucht. Die Segmente
auf beiden Fliigelhédlften sind hierbei nicht mechanisch
gekoppelt, sondern regelungstechnisch synchronisiert [4]
und Uberwacht. Zusdtzlich sind die Landeklappen mit
Hinterkantenklappen (Tabs) versehen, die eine variable

Wolbung auch im Reiseflug, sowie eine dynamische Mo-
dulierung des Auftriebs und Widerstandes zulassen. Durch
flexible, spannweitig differenzierte, stufenlose Klappen-
positionierung und die zusatzliche Wolbvariation mittels
Tabs lassen sich Leistungssteigerungen im Steig- und
Sinkflug bei unterschiedlichen Umgebungsbedingungen
und Beladungszustédnden erreichen. AuRerdem kdnnen
Leistungsspitzen im Antriebssystem durch sequentielles
Verfahren der Klappensegmente geglattet werden.

Im Wesentlichen ergeben sich im Vergleich zum kon-
ventionellen Hochauftriebssystem neue Anforderungen
aus der kontinuierlichen Positionierung der Klappen,
der durch die Tabs modulierbaren Lastsituation und der
Notwendigkeit der Symmetrieerhaltung ohne mechanische
Zwangskopplung aufgrund der neuartigen Architektur.
Das individuelle Verfahren der Klappensegmente er-
gibt sich aus dem Entfall der mechanischen Kopplung
benachbarter Klappenkorper. Daher muss ein zusdtz-
licher Lastpfad zwischen Klappen- und Fligelstruktur
vorgesehen werden, der nach einem \ersagen einer
Klappenlagerung eingreift (engl. Safety Device).

Die Modellierung eines derartigen Antriebssyste-
mes innerhalb der Simulationsumgebung MAT-
LAB/SIMULINK/STATEFLOW ermdglicht es, neue Aspekte
beziiglich der Ansteuerung, Regelung und Uberwachung
zu untersuchen und abzusichern. Die Untersuchung
strukturdynamischer Vorgange einschlie8lich Fehlerfallen
wie Antriebshebelbriichen oder die Entwicklung eines ge-
eigneten Safety Device ist hiermit jedoch sehr aufwendig.
Mit Hilfe der Mehrkdrpermethode in MSC/ADAMS lassen
sich die Bewegungsgleichungen mechanischer Systeme
fur hochdynamische Vorgénge losen, als deren Ergebnis
dann die dynamischen GroRen aller modellierten Korper
zur Verfiigung stehen. Nur mit unverhaltnismaRig groRem
Aufwand abbildbar sind jedoch regelungstechnische und
zustandstiberwachende Funktionen.

Es liegt daher nahe, die Vorteile dieser beiden Simulations-
umgebungen in einer Cosimulation zu kombinieren und
somit ein vollstandiges Klappensystem mit allen seinen
Eigenschaften zu simulieren und virtuelle Systemtests mit
Fehlerinduzierung vorzunehmen.

2 SYSTEMUBERWACHUNG

Um die hohen Sicherheits- und Zuverlassigkeitsanforde-
rungen der Zulassungshbehdrden zu garantieren, ist eine



Uberwachung des Systems hinsichtlich kritischer Feh-
lerfdlle unabdingbar. Das sogenannte Monitoring hat die
Aufgabe, Fehler im System zu erkennen und in kritischen
Fehlerzustanden Sicherheitsfunktionen zu aktivieren.

Die hier vorgestellte Uberwachung beschrankt sich auf das
einzelne Klappensegment eines Hochauftriebssystems mit
Einzelklappenantrieben. Sie baut auf einem bereits vor-
handenen System-Modell in MATLAB/SIMULINK [4] auf.
Zur Verifikation erfolgt die Implementierung des entstan-
denen STATEFLOW-Moduls in die Echtzeit-Software des
Priifstandes fur das Einzelklappenantriebssystem am Ar-
beitsbereich Flugzeug-Systemtechnik.

Nach einer kurzen Einfiihrung in den Prifstand und die
Struktur des davon erstellten Simulationsmodells, soll hier
am Beispiel des Asymmetrie-Monitors ndher auf die Struk-
tur der Uberwachungsfunktionen eingegangen werden.
Der Asymmetrie-Monitor erkennt den bei der Cosimula-
tion angenommen Fehlerfall des Antriebshebelbruches.

2.1 Prifstand

Der am Arbeitsbereich Flugzeug-Systemtechnik errichte-
te Priifstand bildet das Antriebssystem fiir die AuRenbord-
landeklappe des AIRBUS A320 ab, weshalb nur die An-
triebsstationen drei und vier des Klappensystems einge-
bunden sind. Ein Schema zeigt das Bild 1. Auf die Einbin-
dung eines Klappenkdrpers wird dabei zunéchst verzich-
tet, da die prinzipielle Funktionalitét des Einzelklappenan-
triebssystems von Interesse ist. Dieses basiert auf zwei per-
manentmagneterregten Synchronmaschinen (M), die tber
ein Durchgangsgetriebe (DG), eine kurze Wellentransmis-
sion und ein Abzweiggetriebe (AG) den Rotationsaktuator
(RA) der jeweiligen Antriebsseite mit mechanischer Lei-
stung versorgen. Aus Verfiligbarkeitsgriinden sind die bei-
den Antriebsstationen uber eine Transmissionswelle (engl.
Cross-Shaft, CS) verbunden, die bei einem einseitigen An-
triebsverlust die Leistungsversorgung der defekten Seite
sicherstellt. In den Cross-Shaft ist eine Bremse (CSB) in-
tegriert, die das System bei deaktivierten Motoren oder im
Fehlerfall auf der aktuellen Position fixiert. Zur Simulati-
on der auf die Aktuatoren im Flug riickwirkenden Luftla-
sten sind an die Klappenantriebshebel (Abtriebsseite der
Aktuatoren, AH) hydraulische Linearzylinder (HZ) ange-
bunden, die durch eine separate Lastregelung (Druckre-
gelung) winkelabhéngige Lastmomente an den Ausgangs-
wellen der Aktuatoren einprégen konnen.

Die Motoren verfiigen Gber Umrichter, die neben der Lei-
stungsbereitstellung auch grundlegende Regelungs- und
Uberwachungsaufgaben auf Motorebene iibernehmen. Die
Regelung und Uberwachung des gesamten Systems erfolgt
am Prifstand auf PC-Basis mit Hilfe des Echtzeit-Systems
ADWIN.

2.2 Simulationsmodell

Das verwendete Simulationsmodell basiert auf dem Mo-
dell von NEUHEUSER [4] zum Entwurf der Drehzahlre-
gelung und zur Synchronisation der Motorwellen. Die-
ses wird um eine Positionsregelung und die zu parame-
trierende Uberwachung erweitert. Explizite, bindre Akti-
vierungssignale fiir die Motoren ("Enable’, Eny) bilden

BILD 1: Schema des errichteten Priifstandes

die Funktion der Umrichter ab. Als Riickmeldung des
Aktivierungszustandes dienen die Signale ’Drive Enab-
led” (DEy). Die Positionsregelung setzt zusatzlich das
Konzept der kontinuierlichen Positionierung der Klappe
(engl. continuous flap setting) im verfugbaren Winkelbe-
reich um. Dies ist bisher nicht in Hochauftriebssystemen
implementiert. Dazu wird im Wesentlichen ein einfacher
begrenzter P-Regler mit nachgeschaltetem Tiefpass-Filter
verwendet. Das Filter hat die Aufgabe, die Reglervor-
gaben an die physikalischen Mdglichkeiten des Systems
anzupassen und ein Uberschwingen des Drehzahlreglers
(dieser muss wegen der strengen Synchronisationsanfor-
derungen einen starken Integralanteil besitzen) bei groRen
Sollwertanderungen (nichtlineares \Verhalten) zu vermei-
den. Neben dem eigentlichen Regler stellen An- und Ab-
fahrsequenzen den synchronen Zustand der Motorwellen
nach Erreichen einer gewéhlten Position (Motoren deak-
tiviert) unter unsymmetrisch wirkenden Luftlasten sicher,
da dieser mit der zentral angeordneten Bremse im All-
gemeinen nicht erhalten werden kann. Durch geeignete
Sequenzen werden die Motorwellen deshalb vor Beginn
des eigentlichen Verfahrvorganges wieder in den Spielbe-
reich der Transmission zuriick synchronisiert, um eine si-
gnifikante Momenteniibertragung durch den Cross-Shaft
im Normalbetrieb zu vermeiden. Dazu werden die Mo-
toren unabhédngig voneinander positionsgeregelt auf die
vor ihrer Deaktivierung gespeicherte Position zuriickge-
fahren und damit synchronisiert. Diese Steuerungsfunktio-
nen sind mittels eines STATEFLOW-Zustandsautomaten in-
nerhalb des SimuLINK-Modells abgebildet.

Das so erweiterte MATLAB/SIMULINK-Modell wird
zur Analyse relevanter Fehlerfdlle verwendet. Die Sy-
stemiiberwachung (Bild 2), die als eigenstdndiger Zu-
standsautomat implementiert ist, fungiert dabei als hochste
Instanz. Diese gibt bei einer Fehlererkennung Kommandos
an die Systemsteuerung weiter, wo die Vorgaben in kon-
krete Sollwertvorgaben an das Antriebssystem umgesetzt
werden.

2.3  Monitorentwurf

Grundlage der einzelnen Monitore ist eine Fehleridentifi-
kation. Durch Analyse der verschiedenen ZustandsgroRen
lassen sich Bedingungen flir Fehlerexistenz definieren. Es
handelt sich hier also um ein rein signalbasiertes Verfah-
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BILD 2: Schema der Steuerung und Uberwachung
des Antriebssystems

ren. Modellgestiitze Diagnoseverfahren zur Optimierung
der Fehlererkennung und -lokalisation werden hier nicht
betrachtet, sind aber aufgrund der hohen Modellgite eine
naheliegende Erweiterung des vorgestellten Konzepts.
Eine Fehleranalyse anhand der Betrachtung der einzelnen
System-Komponenten und ihrer jeweiligen Funktion fihr-
te auf 55 mdgliche Einzelfehler, die anhand ihrer Auswir-
kungen auf das Systemverhalten (Simulation) zu Fehler-
klassen zusammengefasst sind. Die Fehlerklassen stellen
somit charakteristische Ausfallzustdnde des Systems dar
und sind im Wesentlichen:

e unerwinschte Bewegung des Klappenkdrpers
e Asymmetrie des Klappenkorpers
e System-Blockade

e einseitiger Antriebsverlust

Sensor- und Rechnerfehler, wie sie in realen Systemen auf-
treten, werden hier aufgrund des Bezugs zum Priifstand
und getroffener Vereinfachungen nicht berticksichtigt.
Durch charakteristische Verldufe bestimmter Zustands-
grofen (oder deren Kombinationen; z.B. Residuen) bilden
diese Klassen die Basis fiir die Definition der relevanten
System- und Komponenten-Monitore. Dabei ist eine Zu-
standsgroBe (oder eine Kombination) dann zur Fehlerer-
kennung geeignet, wenn sie im Fehlerfall ihren norma-
len Betriebsbereich, der durch Simulationen mit typischen
Lastprofilen ermittelt wird, verldsst (Bild 3).

Der Monitorentwurf besteht im Kern aus der Definition
einer Fehlerbedingung, die im einfachsten Fall durch die
Uberschreitung eines Schwellenwertes (xs) fiir die charak-
teristische GroRe gegeben ist. Der Schwellenwert ist dabei
jeweils so dimensioniert, dass er den normalen Betriebs-
bereich einer ZustandsgroRe vom abnormalen, also fehler-
haften trennt.

Uberschreitet die ZustandsgroRe den definierten Schwel-
lenwert, so wird ein Bestatigungszyklus aktiviert, um ei-
ne Fehlererkennung aufgrund von stochastischen Stérein-
flissen zu vermeiden. Bevor ein Fehler endgultig bestatigt
wird, muss der Schwellenwert tiber einen definierten Zeit-
raum Atmon den normalen Betriebsbereich verlassen. Der
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BILD 3: Monitoreingriff an generischem Zustands-
groRenverlauf

Monitor I8st beim Ubergang in den Fehlerzustand eine ent-
sprechende Meldung an die Systemsteuerung aus, die diese
veranlasst SicherungsmalRnahmen zu kommandieren, um
alle Systemzusténde innerhalb zuldssiger Grenzen (X 1) zu
halten.

Im einfachsten Fall (Bild 4) besteht der Zustandsautomat
des Monitors also aus drei Zustdnden: Normalbetrieb, Feh-
lerverdacht (Bestétigungszyklus), Fehlerzustand.

[(Fehlerbedingung erfuelm
&&(i<i_max)}{i++;}

' Monitor

[Fehlerbedingung erfuellt]

v
{Verdacht

[Fehlerbedingung nicht erfuellt]

[(Fehlerbedingung nicht erfuellt)...

&&(i>0)){i--:}
v

BILD 4: Allgemeines Schema eines Monitors

[(Fehlerbedingung erfuellt)...
&&(i==i_max)/FEHLER
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Im Fall einer Asymmetrie der Klappe gibt der entsprechen-
de Monitor Haltekommandos an beide Motoren (positions-
geregelt) sowie die Bremse und das Safety Device. Das
System und damit auch die korrespondierende Klappe auf
der anderen Fliigelhélfte muss damit also stillgelegt wer-
den. Dies ist notwendig, um etwaige nicht kontrollierbare
flugmechanische Auswirkungen einer (teilweise) frei be-
weglichen Klappe zu vermeiden.

Im realen System muss sich dieser Monitor auf Sensoren
beziehen, die die Position des Klappenkdrpers in Relati-
on zur Fllgelstruktur messen (Skewing-Sensoren). Da sol-
che Messungen aufgrund des fehlenden Klappenkdrpers
im Priifstandssystem nicht mdglich sind, wird als Behelf
auf die Wellenpositionen am Ausgang der Rotationsaktua-
toren zuriickgegriffen.

Neben diesen System-Monitoren verfiigt die Systemiiber-
wachung auch Uber eine Statusverwaltung des Systems,
um Konflikte zwischen einzelnen Monitorfunktionen zu
vermeiden. Weiterhin leisten verschiedene Komponenten-
Monitore (Motoren, Bremse) eine moglichst unmittelbare
Fehlererkennung und -lokalisation (Bild 2). Dies ist not-
wendig, um solche Fehler zu erkennen und zu isolieren,
die nicht notwendiger Weise zum Abschalten des Systems
fuhren missen. Hierdurch kann die Systemverfiigbarkeit



gesteigert werden. Die System-Monitore hingegen Uber-
wachen das System auf besonders kritische Fehlerereignis-
se. Sie fiihren im Allgemeinen zur Stilllegung des gesam-
ten Systems.

Zusétzlich wurde in das Sicherheitskonzept ein so genann-
ter Power-On-Self-Test (POST, Bild 2) eingebunden, der
das System vor der Inbetriebnahme (also am Boden) auf
seine mechanische und elektrische Integritét tberprift. Da-
durch wird ein Start mit einem initialen Fehler im System
vermieden, der sich sonst erst unter Luftlasten bemerk-
bar machte. In diesem Initialisierungstest wird auch das
Spiel in der Transmission und daraus die Startpositionen
flir einen synchronen Zustand der Motorwellen ermittelt.
Die am Prufstand implementierten und verifizierten
Monitor-Module zeigen eine gute Ubereinstimmung mit
den Simulationen. Zur Umsetzung des Konzepts in ein rea-
les Flugzeug-System sind Erweiterungen und tiefergehen-
de Priifungen notwendig. Neben einer Sensoriiberwachung
miissen dann auch die zweite Fliigelhdlfte und damit neue
Uberwachungsparameter sowie Monitore und Testroutinen
integriert werden.

3 STRUKTURMODELLIERUNG

Der folgende Abschnitt stellt zundchst den mechanischen
Aufbau des Strukturmodells einschliellich des Safety De-
vice dar. Im Weiteren wird die Modellierung des flexiblen
Klappenkdrpers, das Aufprdgen von Luftlasten und Fliigel-
biegung sowie der Einfluss von Tablasten auf die Antriebs-
momente und Strukturlasten beschrieben.

3.1 Fuhrungskinematik

Um eine addquate Sicherheitseinrichtung entwickeln zu
konnen, gilt es zu beachten, dass die Fiihrungskinematik
der Landeklappe im Normalbetrieb nicht beeinflusst wird,
Zwanglauf vorliegt und im Falle eines Antriebshebelbru-
ches ein Stillstand des Mechanismus erreicht wird. Als
Prinzip eines Safety Device wird hier eine passiv mitlau-
fende Spindel gewahlt, deren Rotation nach Erkennen ei-
ner Asymmetrie auf Grund eines Fehlers, wie zum Bei-
spiel einem Antriebshebelbruch, gebremst wird. Die Spin-
del wird im Mehrkdrpermodell als Linearfiihrung model-
liert, die Uber einen translatorischen und drei rotatorische
Freiheitsgrade verfugt.

Der Cross-Shaft ist mit Spiel zwischen den einzelnen
Wellenabschnitten im Modell des Antriebsystems model-
liert. Das sich daraus ergebende kinematische Modell einer
AIRBUS A320-AufRenklappe mit Safety Device bei fehler-
freiem Betrieb und bei Bruch eines Antriebshebels ist in
Bild 5 gezeigt. Der Getriebefreiheitsgrad F errechnet sich
nach [6] aus der Anzahl aller Getriebeglieder n (in Bild 5
in rdmischen Ziffern durchnummeriert) einschliefflich des
Gestells (in diesem Fall des Flugels), der Anzahl der Ge-
lenke g sowie der Anzahl der Gelenkfreiheitsgrade f (in
Bild 5 in Anzahl rotatorischer r sowie translatorischer t
Freiheitsgrade pro Gelenk angegeben) zu

@) F:G-(n—l)—e-g+§g)f.
1

Fliigel (Gestell)
I

Fliigel (Gestell) o
&
! o

C‘Q%?':”/‘

Safety Device

einer AIRBUS

Modell
A320-AuBenklappe mit Safety Device im
fehlerfreien Betrieb (oben) und bei Bruch
eines Antriebshebels (unten)

BILD 5: kinematisches

Im normalen synchronisierten Betriebszustand befindet
sich der Cross-shaft im Spielbereich und es liegt keine
strukturelle Kopplung der beiden Antriebsstationen vor;
der Getriebefreiheitsgrad ist daher in diesem Fall F = 2.
Dies entspricht genau den rotatorischen Antriebsbewegun-
gen der Aktuatoren. Bei einem Antriebshebelbruch ent-
fallen die Getriebeelemente V111 und IX sowie die ent-
sprechenden Gelenke. Der Getriebefreiheitsgrad berech-
net sich damit nach GIl. 1 zu F = 3. Durch Blockieren
der translatorischen Bewegung und Festsetzen des intakten
Antriebes verbleibt ein Freiheitsgrad. Dieser wird durch
die Torsionssteifigkeit der Klappenstruktur ¢sgryktur €inge-
schrankt. Dabei muss die Steifigkeit der Klappe ausrei-
chend groR sein, dass sich eine tolerierbare Torsion der
Klappe einstellt. Wird dieses stationére Lastgleichgewicht
erreicht, ist die Forderung nach einem Stillstand des Ge-
triebes erfullt.

3.2 Parametrierung des Klappenkdrpers

Die Ermittlung der Laufbedingungen der Fiihrungskine-
matik erfolgt unter der Annahme, dass der Landeklap-
penkorper aus zwei starren Elementen V und VI be-
steht, die Uber ein Torsionsgelenk miteinander verbunden
sind. Bei einer realen Landeklappe handelt es sich hier-
bei jedoch um einen flexiblen Klappenkdrper, der wéhrend
des Verfahrens entsprechend seinen Struktureigenschaften
zwangsverformt wird. Um eine realistische Verformung
der Klappe zu simulieren, wurde ein Verfahren entwickelt
[2], das basierend auf der sogenannten “Ersatzmethode”
[1] den Landeklappenkdrper in Segmentgruppen unterteilt
(Bild 6). Die in diesem Fall zwdlf Segmente sind entlang



der neutralen Faser mit Gelenken verbunden, die Drehbe-
wegungen um die L&ngs- und Querachse der Landeklappe
zulassen. Nach [1] sind die einzelnen Gelenke hierbei mit
Drehfedersteifigkeitenc; (i € {1,...,11}) versehen, die die
Steifigkeitsverteilung einer AIRBUS A320-AuBenklappe
abbilden. Die Lange der Segmente wird so gewdhlt, dass
die vier spannweitig angegebenen, strukturbestimmenden
Parameter, E-Modul E, Schub-Modul G und die Flachen-
tragheitsmomente Iy, ly (ly exemplarisch dargestellt in Bild
6), innerhalb einer Segmentgruppe moglichst geringe Ab-
weichungen aufweisen. Da die einzelnen Segmente star-
re Korper darstellen, wird fir die Berechnung der Stei-
figkeiten der Mittelwert innerhalb einer Segmentgruppe
fir jeden Parameter gebildet. Die Abschédtzung der Ge-
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BILD 6: Segmentaufteilung und exemplarischer
Tragheitsmomentenverlauf einer AIRBUS
A320-AuBenklappe

lenkddmpfungen d; erfolgt unter Verwendung der in der
Literatur angegebenen Werte der mechanischen Ddmpfung
fur Aluminium [3] und der Kontaktflichenddmpfung fiir
gefiuigte Verbindungen [5], aus denen sich das logarithmi-
sche Dekrement A bestimmen ldsst. Die Dampfung d; eines
Gelenkes g; lasst sich nach Gleichung 2 abschétzen, indem
man alle inboard eines Gelenks liegenden Segmente und
alle outboard liegenden Segmente zu starren Ersatzkorpern
zusammenfasst. Dabei gehen die Lange I, die Masse m und
das Massentragheitsmoment J der beiden Ersatzkorper mit
ein. Der Index 1 beschreibt dabei den inboard liegenden
Ersatzkorper, der Index 2 den outboard liegenden.

di =
.c-\2

@ s
3.3 Aufpragen von Luftlasten und Fligelbiegung

Die auf den Klappenkérper wirkenden Luftlasten sind in
Abhéngigkeit des Klappenwinkels durch eine normal und
tangential zur Klappensehne wirkende Grundlast Ng, Tg
aus vorhergehenden aerodynamischen Untersuchungen ge-
geben. Dariiber hinaus sind ebenfalls als Funktion des
Klappenwinkels sowohl ein Kraftangriffspunkt in Klap-
pentiefe, als auch die spannweitige Lastverteilung der
Grundlast angegeben, so dass sich hieraus resultierend ei-
ne auf den Klappenkdrper wirkende, diskrete Linienlast er-
gibt. Der Einfluss der Tabs auf bestimmte Bereiche (Tab3-
, Tab4-Area) des Klappenkdrpers ist analog beschrieben.
Zudem wirken resultierende Normal- und Tangentiallasten
Nr, Tr auf die Tabs. Wie in Bild 7 dargestellt, wird im Si-
mulationsmodell jedes Klappensegment im Schubmittel-

Ji1+Ji2 (M 1M 2)+mi 1 Mo+ (J.1 12, +Ji 2-12))
(B2 +3i.2)-(Mi.24+mi 2)+mi 1 -mi 2-(li.1+i 2)2
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BILD 7: Luftlastkomponenten und deren spannwei-
tige Verteilung

punkt mit einer Normal- und einer Tangentiallast beauf-
schlagt, deren Betrdge sich aus den segmentweise gebil-
deten Mittelwerten der spannweitigen Lastverteilungen er-
geben. Die Lage des Kraftangriffspunkts in Sehnenrich-
tung wird durch ein Moment Mg im Schubmittelpunkt re-
prasentiert. Die Lasten jedes einzelnen Klappensegments
werden diesen in Abh&ngigkeit des lokalen Klappenwin-
kels O zugewiesen.

Da Fliigelbiegung und -torsion eine Verformung der Lan-
deklappe bewirken und damit die Antriebsstationen bela-
sten, sind sie im Kinematikmodell mit zu betrachten. Dies
wird durch eine Anhebung und Verdrehung der dufleren
Antriebsstation sowie dem Safety Devive gegeniber der
inneren Antriebsstation mit Hilfe von translatorischen und
rotatorischen Verschiebungen entsprechend der statischen
Flugeldeformation zu Beginn der Simulation realisiert.
Um extensive Rechenzeiten zu vermeiden, sind die Tabs
im Cosimulationsmodell nicht modelliert. Der Einfluss der
Tablasten wird jedoch an einem weniger komplexen Mo-
dell untersucht, und ist in nachfolgendem Abschnitt 3.4
beschrieben.

3.4 Einfluss von Tablasten auf die Antriebsmomente
und Strukturlasten

Der Einfluss von Tablasten auf die Antriebsmomente und
Auflagerlasten wird an einem Simulationsmodell, beste-
hend aus zwei mit einem Torsionsgelenk verbundenen
Klappensegmenten und zwei starren Tabs, durchgefiihrt.
Aus den zur Verfligung stehenden Luftlasten ergeben
sich die groRten Luftlasttransienten in Folge von Tabaus-
schldgen bei einem Klappenwinkel um &g = 10°. Die
Antriebslasten werden jedoch aufgrund der stark iber-
streckten Lage zwischen Antriebshebel und Klappenan-



lenkung bei voll ausgefahrener Klappe maximal. Aus die-
sem Grund sind vornehmlich diese beiden Lastfélle zu
betrachten. Beriicksichtigt man zusétzlich unterschiedli-
che Fluggeschwindigkeiten vy, Vietr bei denen Landeklap-
pen aus- beziehungsweise eingefahren werden sowie ge-
setzte oder eingefahrene Airbrakes (A/B), so ergibt sich
folgendes die Extremlasten charakterisierendes Flap/Tab-
Ausschlagprofil:

1. Ausfahren der Klappe bei vey: von 0 = 0° auf 6 =
10°, Tabausschldge mit A/B = in und A/B = out.

2. Ausfahren der Klappe bei vex: von 0 = 10° auf 6 =
35°, Tabausschldge mit A/B = in und A/B = out.

3. Halten der Klappe bei 8¢ = 35°, Tabausschldge mit
A/B =inund A/B = out bei Vyet.

4. Einfahren der Klappe bei vyetr von 8 = 35° auf 8 =
10°, Tabausschldge mit A/B =inund A/B = out.
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BILD 8: Einfluss von Tablasten auf die Antriebsmo-
mente und Auflagerlasten

Die Ergebnisse (Bild 8) zeigen, dass bei kleinen Klap-
penwinkeln Tabbetdtigungen zu deutlichen Lasterhéhun-
gen sowohl bei den Antriebsmomenten Mga als auch bei
den Auflagerlasten an Track Fyrack und Aktuatorhebel Fay
fiihren, wéhrend deren Einfluss bei groRen Klappenwin-
keln auf die Reaktionskréfte geringer ist. Wesentlichen
Einfluss auf Struktur- und Antriebslasten haben, insbe-
sondere bei kleinen Klappenwinkeln, die Ausschldge der

Airbrakes. Wie zu erwarten, steigen mit hoheren Flugge-
schwindigkeiten auch die Strukturlasten und Antriebsmo-
mente an.

4 SYSTEM/KINEMATIK-COSIMULATION

Die Cosimulation des Klappenstrukturmodells mit dem
Antriebssystemmodell inklusive des in Kapitel 2 beschrie-
benen Uberwachungssystems, soll exemplarisch anhand
eines Antriebshebelbruches dargestellt werden.

4.1 Beschreibung des Cosimulationsmodells

Die Kopplung der beiden Simulationsumgebungen er-
folgt mit der Einbindung eines in MSC/ADAMS erzeug-
ten SIMULINK-Blockes des modellierten Mehrkdrpersy-
stems (Bild 9) in das Modell des Antriebssystems. Nach
dem Start der Cosimulation wird von SIMULINK das
Mehrkorpermodell in MSC/ADAMS gedffnet und sowohl
MATLAB/SIMULINK als auch MSC/ADAMS rechnen ih-
re Modelle mit jeweils variablen Schrittweiten. In einem
frei wahlbaren konstanten Kommunikationsintervall wer-
den beiden Modellen jeweils wechselseitig aktualisierte
Werte (ibergeben. Die Kommunikation zwischen Simu-
LINK und MSC/Apawms erfolgt mittels Ein- und Aus-
gabevariablen. Aus SIMULINK heraus erfolgt in das Ki-
nematikmodell die Aufprdgung der Fliigelbiegung und -
torsion, die Fahrkommandos der Landeklappe, sowie das
Triggersignal zum Antriebshebelbruch als auch das Trig-
gersignal zum Aufprdgen der Bremskraft am Safety De-
vice (Signalvektor v). Aus MSC/ADAMS zuriickgefiihrt

(MATLAB/SIMULINK)

Landeklappe

BILD 9: Prinzip  der  SIMULINK/STATEFLOW-
MSC/ADAMs-Cosimulation

werden die an den Aktuatorausgangen anstehenden Mo-
mente (Signalvektor u). Die Kommunikation zwischen der
im SIMULINK-Modul STATEFLOW implementierten Sy-
stemuberwachung mit dem Antriebssystem erfolgt eben-



falls mittels Ein- und Ausgabevariablen (Signalvektoren g
und h, siehe Kapitel 2).

Zum Simulationszeitpunktt = Os stehen im Kinematikmo-
dell bereits volle Luftlasten an. Um numerische Probleme
wahrend der Cosimulation zu vermeiden, werden zu Be-
ginn der Simulation die Aktuatorlasten linear ansteigend
dem Antriebssystem aufgeprégt. Dariliber hinaus ist zwi-
schen den riickgefiihrten Lasten und dem Lasteingang des
Antriebssystemes ein einfacher Filter (PT 1-Verhalten) mit
einer Eckfrequenz von 30Hz, also weit oberhalb der re-
levanten mechanischen Eigenfrequenz, implementiert, um
Effekte infolge numerischen Rauschens zu eliminieren.
Der Antriebshebelbruch wird durch ein Triggersignal aus-
geldst. Die Anlenkung der Klappe und der Antriebshebel
sind Uber ein Feder-Dampferelement mit sehr hohen Stei-
figkeiten und Dampfungen verbunden. Dieses Triggersi-
gnal setzt diese Werte mit einem PT 2-Verhalten zu null,
was faktisch die Verbindung zwischen Antriebshebel und
Anlenkung I6st (Bruchsimulation). Mit einer angenomme-
nen Monitor- und Safety Device-Reaktionszeit von tsp =
0.12s nachdem der Bruch ausgeldst wurde, werden sowohl
die Bremsen des Safety Device und des Cross-Shaft akti-
viert, als auch beide Motoren passiviert.

4.2 Ergebnisse der Cosimulation

Exemplarisch sollen an dieser Stelle die Ergebnisse aus ei-
ner System/Kinematik-Cosimulation eines Antriebshebel-
bruches dargestellt werden. Nachdem die Luftlasten und
Fligelbiegung im SiMULINK-Antriebssystem aufgepragt
sind, wird das Ausfahren der Landeklappe kommandiert.
Der Antriebshebelbruch erfolgt dann bei t = 8s.

e te [0,3.16]s
Aufpragen der Luftlasten (bist = 1.1 s), Fluigelbie-
gung und Fliigeltorsion.

e t € [3.16,3.5]s
Stationérer Betriebszustand des Systems.

e t=35s
Drehzahlvorgabe an die Motoren, Beginn des Aus-
fahrvorganges.

e t=8s
Trennen der mechanischen Verbindung zwischen
Antriebshebel und Klappenanbindung.

e t=8.12s
Deaktivieren der Motoren, Setzen der Bremse, Akti-
vieren des Safety Device.

e t=10s
Ende der Simulation.

Bild 10 zeigt die Vorgdnge am Ausgang des Rotationsak-
tuators 3. Wahrend des Aufpragens der Luftlasten sind an
den Aktuatorausgdngen Stick-Slip Effekte zu beobachten,
die durch Spiel, Steifigkeit und nichtlineare Reibung im
Rotationsaktuator entstehen. Zu erkennen sind diese Effek-
te an den Drehzahl-Spitzen wgaz und an der Torsion @gra3s
der Aktuatorwelle bis zu dem Punkt an dem sich ein sta-
tiondres Lastgleichgewicht einstellt. Bei t = 3.5 s beginnt
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BILD 10: Verlauf von Antriebshebelwinkel @ra3
und -Drehzahl mra3 am Rotationsaktuator
3

der Ausfahrvorgang. Die beiden Motoren werden bis auf
Nenndrehzahl beschleunigt und halten diese, bis im Nor-
malfall die Abfahrsequenz zur kommandierten Klappen-
position begonnen wird. Durch den Bruch des Antriebs-
hebels bei t = 8 s wird das Moment Mgas am Ausgang
des Aktuators zu Null, was zu einem sprunghaften Anstieg
der Motordrehzahl fiihrt. Bei t = 8.12 s werden die Mo-
toren deaktiviert und die Bremse im Cross-Shaft gesetzt.
Damit wird die Drehzahl wgrasz zu Null, und der Aktua-
torwinkel auf einen konstanten Wert von ¢gra3z = 0.53 rad
gehalten. Bild 11 gibt den Verlauf der Abtriebsmomente

3.5
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BILD 11: Antriebslasten Mrasz, Mras4 an den Aktua-
toren 3 und 4

MRras, Mras4 am Ausgang der Aktuatoren 3 und 4 wieder.
Gut zu erkennen sind hier das rampenformige Aufpréagen
der Lasten bis t = 1.1 s sowie die asymmetrische Bela-
stung der beiden Aktuatoren. Beim Bruch des Antriebs-
hebels wird ein zusatzlicher Anteil der Luftlasten von der
noch intakten Antriebsstation 4 aufgenommen. Der Mo-
mentenverlauf Mgas Steigt daher in diesem Bereich stark
an. Nachdem die dynamischen Bewegungen abgeklungen



sind, liegt am Aktuatorausgang 4 ein konstantes Moment
an.

Bedingt durch das Weitertreiben des intakten Antriebes
und die Tréagheit des Systems wird die Klappe nach dem
Brechen des Antriebshebels kurzzeitig weiter ausgefah-
ren, bevor die anstehenden Luftlasten ein Riicktreiben des
Klappenkorpers erzwingen. Der Verfahrweg ssp des Safe-
ty Device nimmt daher erst kurz nach Eintreten des Bru-
ches ein Maximum an (Bild 12). Gut zu beobachten ist das
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BILD 12: Verfahrweg ssp, -geschwindigkeit vsp und
Bremskraft Fsp des Safety Device

dynamische Verhalten des Safety Device anhand der Ver-
fahrgeschwindigkeit vgsp:

Nach Eintreten des Bruches wird die Geschwindigkeit ne-
gativ, und nimmt sehr schnell grole Werte an. Mit dem
Aufprégen der Bremskraft Fsp welche der Bewegung der
Klappe entgegen wirkt, wird der Klappenkdrper stark be-
schleunigt zuriickgetrieben. Die Verfahrgeschwindigkeit
vsp wird zu Null, nachdem die Schwingungen im System
in kurzer Zeit abgeklungen sind. Damit ist der Klappen-
mechanismus stillgelegt. Die Bremskraft (Bild 12) nimmt
zum Abremsen des Klappenkorpers sehr groRe Werte bis
Fsp = 26.5 kN an. Im stationdren Zustand muss das Safe-
ty Device dann nur noch die statisch wirkenden Luftlasten
mit aufnehmen, so dass sich auch hier ein konstanter Wert
einstellt.

5 ZUSAMMENFASSUNG

Im vorliegenden Artikel wird eine System/Kinematik-
Cosimulation vorgestellt, die die Simulationsumgebungen
MATLAB/SIMULINK/STATEFLOW sowie MSC/ADAMS
verbindet. Dabei wird das Mehrkdrpermodell einer
Fihrungskinematik und einer Landeklappe in das nicht-
lineare Simulationsmodell eines Klappenantriebssystems
eingeflgt.

Die \Vorteile einer derartigen Cosimulation liegen in der
Verkniipfung regelungstechnischer und zustandsiiberwa-
chender Funktionen, wie sie in SIMULINK/STATEFLOW

abbildbar sind, mit komplexen strukturdynamischen Mo-
dellen, wie sie in MSC/ADAMS erstellt werden kdnnen.
Auf diese Weise ist es moglich, die Auswirkungen struk-
turmechanischer Ausfille auf das Uberwachungssystem
und die Antriebsregelung geschlossen zu untersuchen.
Hierflir werden im mechanischen Modell sowohl &qui-
valente Struktursteifigkeiten des Klappenkorpers, der
Einfluss der Flligelbiegung und -torsion, als auch dynami-
sche Luftlastdnderungen berlcksichtigt.

Das Eingreifen des Uberwachungssystems in das An-
triebssystem aufgrund eines mechanischen Versagens wird
exemplarisch am Bruch eines Antriebshebels verdeutlicht.
Derartige Untersuchungen von Fehler- und Betriebsfallen
sind am Prifstand nur aufwendig darstellbar. Die Verwen-
dung solcher integrierten Gesamtsystem-Simulationen
birgt daher groRes Potential zur Senkung von Kosten
im Entwicklungsprozess neuartiger Systeme und ist im
Hinblick auf “virtuelle Tests” und die Akzeptanz solcher
Nachweise fir die Zulassung von Systemen von groflem
Interesse.
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