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Bezeichnungen

Bezeichnungen

Formelzeichen

Zeichen Einheit Bezeichnung
a ° Zuspitzungswinkel des Profils
b ° Tragkorperschwenkwinkel
B max ° Maximaler Tragkdrperschwenkwinkel
c mm Fllgeltiefe
CF mm Landeklappentiefe
CFI mm Landeklappentiefe, innen
CFA mm Landeklappentiefe, aul3en
CL - Auftriebsbeiwert
CwL mm Woélblange
de mm Durchmesser am Tragkorperende
dH mm Tragkorperabstand
Dde mm Einengung am Tragkdrperende
Ddy mm Einengung am Tragkdrperanfang
Dx mm Bogenlangedifferenz
Ds mm Verschiebung der Unterhaut am Vorderholm
Dz mm Ausschlag an der Klappenendkante
Dz, mm Verformung an der Klappenendkante
e % oder mm/m Dehnung
€re mm/m mit FE-Rechnung ermittelte Randfaserdehnung
[y mm/m Gemessene Randfaserdehnung
€RF % oder mm/m Randfaserdehnung
E N/mm? Elastizitatsmodul
kg m? Tragheitsmoment
h ° Wolbklappenwinkel
Fa N Aktuatorkraft
FL N Luftkraft
g kg N/mz2 Erdbeschleunigung
G N/mm?2 Schubmodul
he mm Bauhohe Klappenendkante
hy mm Bauhohe Klappenvorderkante
hp mm Maximale Profildicke, innen
hea mm Maximale Profildicke, aul3en
ke - Geometriefaktor
K, Verhlt. von max. Profildicke zu Klappentiefe (innen)



Vi Bezeichnungen

Ka ] Verhlt. von max. Profildicke zu Klappentiefe (aul3en)
Ln mm Léange des Antriebshebels am Tragkdrper
L/D - Lift over Drag — Gleitverhaltnis
(MaR fur die aerd. Gute)
n - Querkontraktionszahl
Nyyz - Knotenmatrix
Praxges w Maximale erforderliche Gesamtleistung
q N/mm Linienlast auf den Tragkdrpern
(o] N/mm Mittlere Linienlast
Omax Reise N/mm Maximale Linienlast bei Reisefluglast
Omax N/mm Maximale Linienlast
ri mm Radienmatrix
I profil mm Krimmungsradius des Profils
ty mm Hautdicke
Abkulrzungen
Zeichen Bezeichnung
ADIF Adaptiver Flugel
AFTI Advanced-Fighter-Technology-Integration
ATD Advanced Technology Demonstrator
AWV Ausgeglichener Winkelverbund
CLT Klassische Laminattheorie
CFK Kohlenstoffaserverstéarkter Kunststoff
DLR Deutsches Zentrum fur Luft- und Raumfahrt
DOC Direct Operating Costs
EFCS Electronic Flight Control System
EHA Elektrohydrostatischer Aktuator
FE Finite-Elemente
FKV Faser-Kunststoff-Verbund
GFK Glasfaserverstarkter Kunststoff
HM High Modulus (Hohes Elastizitatsmodul)
HT High Tension (Hohe Festigkeit)
L/D Lift over Drag
NASA National Aeronautics & Space Adminstration
PDU Power Drive Unit
RTM Resign Tranfer Moulding
SMA Shape Memory Alloy

VC Variable Camber



Ubersicht VIl

Ubersicht

Die vorliegende Arbeit befa3t sich mit dem Entwurf eines Systems zur Realisierung der
formvariablen Hinterkante eines Tragfltigels. Die formvariable Hinterkante besteht aus
einer flexiblen, formvariablen Struktur mit einem integrierten Aktuatorsystem.
Zielsetzung ist die Verbesserung der aerodynamischen Leistung zukiunftiger Verkehrs-
flugzeuge durch eine Profilanpassung (Woélbung) wahrend des Reisefluges mit glatten
Ubergangen, ohne daR Spalte oder Knicke entstehen.

Das vorgestellte Hornkonzept ist ein Ldsungsansatz fir eine solche formvariable
Hinterkante. Bei diesem Konzept werden mehrere hornformige Tragkdrper an dem
starren Vorderkasten einer Landeklappe drehbar gelagert. Uber diese Tragkorper wird
eine flexible Hautstruktur gespannt, welche ihre Flexibilitat aus biegeweichen Stegen
erhalt. Durch Drehung der Tragkoérper wird der Haut die Form der Tragkdrper
aufgezwungen.

Die Auswahl des Konzeptes erfolgt unter Berlcksichtigung einer Analyse des
Technikstandes. Die Besonderheiten und Vorteile gegenuber bisherigen Ldsungen
werden dargestellt. Kennzeichnend sind die robuste und einfache Bauform, die wenigen
beweglichen Bauteile und die im Vergleich zu anderen Konzepten geringen erforderli-
chen Stellkrafte.

Am Beispiel eines typischen Schnittes der auBeren Landeklappe der A340 wird eine
Detailkonstruktion durchgefuhrt und die prinzipielle Funktionsfahigkeit des Konzeptes
gezeigt. Mit Finite-Elemente-Modellen wird das Steifigkeits- und Festigkeitsverhalten
der einzelnen Strukturkomponenten analysiert.

Zur Konzeption des Aktuatorsystems werden verschiedene Losungsmdglichkeiten
miteinander verglichen. Ausgewahlt wird ein System, bei dem nur zwei Aktuatoren fir
eine Landeklappe erforderlich sind, die an den Randern der Landeklappe sitzen. Die
Kopplung der einzelnen Tragkdrper erfolgt dabei mit elastischen Staben. Mit einfachen
Modellen kann gezeigt werden, dall sich solch ein System unter Beibehaltung aller
Anforderungen realisieren laft.

Die praktische Uberpriifung der Funktionsfahigkeit des Hornkonzeptes erfolgt mit dem
Bau eines Demonstrators. Zur Herstellung der Tragkdrper aus CFK wird ein spezielles
Fertigungsverfahren entwickelt, erprobt und fir den Bau der drei Tragkdrper am
Demonstrator eingesetzt. Die Standfestigkeit der Gleitschicht und der Struktur wird mit
Dauerbelastungstests am Demonstrator und weiteren Versuchen an separaten
Versuchsstanden nachgewiesen.

Mit den Ergebnissen aus den Versuchen wird die Realisierbarkeit des Hornkonzeptes
fur eine reale Landeklappe der A340 untersucht. Es kann mit Hilfe eines Gesamt-FE-
Modells eine optimale Konfiguration gefunden werden, bei der die Steifigkeit der
Originalklappe erreicht wird, ohne dal es zu einem Gewichtszuwachs kommt. Fur
diesen Entwurf wird eine Priufung der Funktionsfahigkeit der formvariablen
Hinterkante bei aufgezwungener Flugelbiegung und maximaler Luftlast durchgefihrt.
Dabei zeigt sich, dal das Hornkonzept bei allen Lastfallen funktionsfahig bleibt und
keine Festigkeitsgrenzen Uberschritten werden. Auch die spannweitige Differenzierung
und der simulierte Ausfall eines Aktuators bereiten keine Probleme. Das Aktuator-
system garantiert damit eine hohe Ausfallsicherheit.






1 Einfdhrung

Die aerodynamische Leistungsverbesserung, die Erhéhung der operationellen Flexibili-
tat und der Einsatz eines Fllgels fur eine mdglichst groflie Flugzeugfamilie stellen neben
der Verbesserung des Passagierkomforts die wesentlichen Entwicklungsziele fur
zukunftige Verkehrsflugzeuggenerationen dar. Hierbei steht die Forderung der
Fluggesellschaften nach einer Reduzierung der Betriebskosten und damit die Steigerung
ihrer Wettbewerbsfahigkeit im Vordergrund. Mittel- und langfristig ist aber durch den
prognostizierten starken Anstieg des Luftverkehrsaufkommens auch mit politischen
Forderungen nach leiseren und umweltfreundlicheren Luftfahrzeugen zu rechnen. Mit
einem Tragfligel, der sein Profil wahrend einer Mission an die jeweilige Flugsituation
anpassen kann, lait sich ein groBer Teil der Entwicklungsziele erflllen [1,2].

Vogel konnen ihre Fligel den unterschiedlichsten Flugkonditionen anpassen, indem sie
Flagelflache, Flugelgrundri® und Flugelprofil gleichzeitig &ndern [3]. Dies zeigt
eindrucksvoll das Bild 1.1.

Langsamflug Schnellflug
: A__

Niederschlag Aufschlag

Bild 1.1: Profilanpassungen bei Vogelfligeln, aus [3]
links: Variable Flugelgeometrie bei verschiedenen Gleitflugphasen eines Geiers
rechts: Variable Profilierung beim Fligelschlag eines Storches

Im linken Teil der Abbildung sind verschiedene Gleitflugzustdnde eines Geiers
dargestellt. Fir den Thermikflug wird die Flugelflache maximiert, um bei mdglichst
geringer Fluggeschwindigkeit die Aufwinde optimal zu nutzen. Beim Schnellflug wird
das Profil auf geringen Widerstand eingestellt mit dem Ziel, den nachsten Aufwind mit
moglichst geringem Héhenverlust zu erreichen.

Der rechte Teil zeigt einen Storchenfligel beim Auf- und Niederschlag. Das Profil
einzelner Flugelschnitte wird so eingestellt, da’ die Fligel in jedem Zustand mdglichst
viel Auf- und Vortrieb bei minimalem Widerstand produzieren.



2 Kaptitel 1: Einfahrung

Es gab in der Vergangenheit viele Versuche, diese hohe Flexibilitdt des Vogelfligels
nachzuahmen; sie beschréankten sich jedoch in erster Linie auf leichte Flugzeuge mit
geringer Flachenbelastung (Flugzeuggewicht bezogen auf die Fllgelflache, z.B. bei
Segelflugzeugen ~30 kg/m2) oder auf Militarflugzeuge. Bei Reise- oder Frachtflugzeugen
gibt es, unter anderem wegen der wesentlich héheren Flachenbelastung (~1000 kg/m?2)
und dem daraus resultierenden hohen technischen Aufwand, bisher wenig Ansétze, den
Fltgel flexibel bzw. an die Flugkonditionen anpalibar oder sogar adaptiv zu gestalten.
Far Start und Landung wird zwar eine Profil- und Flachenveranderung vorgenommen,
wahrend des gesamten Reisefluges andert der Fligel seine Gestalt jedoch nicht. Dabei
ist das Potential flUr eine deutliche aerodynamische Leistungssteigerung durch die
sogenannte variable Wélbung (engl. Variable Camber -VC) unumstritten. Dies belegen
zahlreiche Veroéffentlichungen zu dieser Thematik [4-14].

1.1 Nutzen der variablen Wélbung bei Verkehrsflugzeugen

Verkehrsflugzeuge unterliegen im Laufe einer Flugmission sich stark andernden
Konditionen, so dal} sie sich nur kurze Zeit in der N&he eines beim Designprozel
festgelegten Auslegungspunktes (Design-Punkt) bewegen. Durch den Kerosinverbrauch
verringert sich beispielsweise kontinuierlich das Fluggewicht. Dies wird bei gleich-
bleibender Flughohe durch Verringerung des Anstellwinkels ausgeglichen. Die starren
Tragflligel heutiger Verkehrsflugzeuge werden daher aerodynamisch so ausgelegt, daf
sie Uber einem moglichst gro3en Auftriebsbereich einen geringen Widerstand aufweisen.
Sie stellen also eine KompromiBlésung fur die unterschiedlichen Anforderungen dar
[7,9]. Dies fuhrt zu einer Profilpolaren mit relativ flachen Verlauf und einer vergleichs-
weise geringen maximalen Gleitzahl.

Mit einem Fllgel variabler Wélbung besteht die Mdglichkeit, das Profil fir eine Vielzahl
von Flugzustanden zu optimieren, indem es an die verschiedenen Zustande angepal3t
wird [1,4,5,6,10]. Das Bild 1.2 zeigt das Prinzip der variablen Wo6lbung und den aerody-
namischen Effekt am Beispiel einer verformbaren Hinterkante eines transsonischen
Profils.

D! Hillpolare—T 27 f39% @)
y
@ /] / Buffet
N Polare // (—)10'12%
eutralstellung 0) Starrprofil
@ ( Variable Wélbung )
Reiseflugbere:ich
Starrprofil -

Bild 1.2: Prinzipielle Darstellung der Auswirkung der variablen Wélbung auf die
Gleitzahlpolare, nach [1,5]
links: Profil mit formvariabler Hinterkante in drei Profileinstellungen
rechts: Vergleich der Gleitzahlpolare von einem Starr- und einem VC-Profil

Die Polaren eines Profils mit variabler Wélbung haben ein scharfes hohes Optimum und
die Hullpolare dadurch ein hoheres L/D (Lift over Drag = Gleitverhéaltnis). Die
Hullpolare deckt einen deutlich groReren fliegbaren Auftriebsbereich ab als die
vergleichbare Polare eines Starrprofils. Vor allem bei den hohen Auftriebsbeiwerten ist
durch die Verschiebung der sogenannten Buffetgrenze (beginnender Strémungsabril3)
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ein deutlicher Gewinn zu beziffern. Nach [10,11] ergibt sich eine Widerstandsreduktion
von 3 bis 9 % und eine Erhéhung des maximalen Auftriebsbeiwertes von 12 % durch VC.

Die Erhéhung des maximalen Auftriebes des Tragfligels bewirkt nicht nur eine
Erweiterung des Einsatzspektrums fur verschiedene Flugmissionen, sondern auch fir
eine groBere Flugzeugfamilie. Dadurch kann unter Umstdnden auf eine Neu- oder
Weiterentwicklung eines Tragfligels verzichtet werden, wodurch eine deutliche
Reduzierung der Entwicklungskosten zu erwarten ist [1].

Mit einer in Spannweitenrichtung differenzierbaren Wolbung lassen sich zusatzliche
Effekte wie eine Reduzierung des induzierten Widerstandes und eine Reduktion des
Strukturgewichtes durch eine optimierte Lastverteilung erzielen (Bild 1.3).

[T

Bild 1.3: Reduzierung des Strukturgewichtes durch Mandverlaststeuerung, aus [13]
a) normale elliptische Auftriebsverteilung
b) Auftriebskonzentration in den rumpfnahen Bereich, Reduktion des
Wurzelbiegemomentes

0

3)

Die starkere Zuwolbung im Innenbereich des Flugels und Entwdélbung im Aufienbereich
verlagert den Auftrieb zum Rumpf und reduziert das Biegemoment an der Flugelwurzel,
wodurch Strukturgewicht eingespart werden kann [1,9,13].

Weiterhin 14kt sich mit VC der starke Widerstandsanstieg (drag-rise) beim Uberschrei-
ten der Reiseflugmachzahl (Geschwindigkeitsangabe auf Basis der Schallausbreitungs-
geschwindigkeit) zu héheren Geschwindigkeiten verschieben. Damit verbessert sich die
Geschwindigkeitsflexibilitat des Flugzeuges [14], Verspatungen konnen dadurch aufge-
holt und Flugpléane besser eingehalten werden.

Die Liste der Anwendungen von VC kann bis zur konventionellen Flugsteuerung
fortgefuhrt werden. Fungiert die formvariable Hinterkante als Querruder, kann damit
die Rollsteuerung unterstutzt werden. Unter Umstédnden kdnnte damit sogar auf die
bestehenden konventionellen Systeme verzichtet werden.

Der effektive Nutzen der VC-Technologie fir den Kunden (Fluggesellschaft) 1alt sich im
Wesentlichen durch eine Reduktion der direkten Betriebskosten (DOC-direct operating
costs) [4] bezogen auf den Sitzplatz oder auf eine Gewichtseinheit quantifizieren. Das
Bild 1.4 zeigt den prozentualen Anteil der EinfluRfaktoren auf die direkten Betriebs-
kosten fur ein Langstreckenflugzeug [15].

Sonstige

Wartungskosten 5% Kapitalkosten
14 % 34 %

Treibstoffkosten
20 % Crewkosten
27%

Bild 1.4: DOC-Anteile einer A340-200 fur einen Langstreckenflug, aus [15]

Der Anteil der Treibstoffkosten an den DOC's ist relativ gering (hier 20 %). Dadurch
wird deutlich, daR allein durch eine Treibstoffersparnis schwer ein groer Vorteil zu
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erzielen ist, vorausgesetzt es bleibt bei den derzeitig niedrigen Treibstoffkosten. Der
Gesamtnutzen der neuen Technologie wird erst dann erkennbar, wenn alle "Schneeball-
effekte" in die Kalkulation einbezogen werden [16]. Zum Beispiel kann ein VC-Flugel
eine geringere Flache aufweisen, was eine Verringerung des Strukturgewichtes und eine
weitere Minimierung des induzierten Widerstandes bewirkt. Dies kann zu einem
kleineren Triebwerk und einem leichteren Fahrwerk fuhren, was wiederum Einfluf3 auf
das maximale Abfluggewicht und damit auf die GrofRe des Fligels hat, und so weiter.

Nur eine Neuauslegung (Re-Design) offenbart den ganzen Umfang der positiven
Einflisse gegentber einem Referenzflugzeug. Das heillt, nur eine Betrachtung der
Auswirkungen der VC-Technologie auf das Gesamtsystem kann eine Antwort auf den
effektiven Kundennutzen geben [16,17]. Dieser hangt ganz entscheidend davon ab, ob
die Vorteile der neuen Technologie sich nicht durch die erhéhten Kapital- und
Wartungskosten aufheben, die ja nach Bild 1.4 einen erheblichen Anteil an den DOC's
haben. Die Kapital- und Wartungskosten werden jedoch maRgeblich von der Art der
technischen Realisierung der variablen Wolbung beeinfluf3t.

Im folgenden Abschnitt wird der Stand der Technik diskutiert und dabei einige dieser
technischen Realisierungen beschrieben.

1.2 Variable Woélbung, Stand der Technik

Eine Vielzahl zum Teil umfangreicher Untersuchungen an profilvariablen Tragfltgel-
strukturen stammen aus dem militarischen Bereich. Ziel sind primar die Verbesserung
der Wendigkeit fur den Luftkampf, aber auch die Reichweitenerhéhung durch
Gleitzahloptimierung [8,18,19]. In den letzen Jahrzehnten haben sich mit der
EinfUhrung der Faserverbundwerkstoffe im Luftfahrtbereich den Konstrukteuren véllig
neue Wege fur die Realisierung formvariabler Strukturen erdffnet. Diese Werkstoffe
weisen bei einer hohen Dehnbarkeit gleichzeitig ausgezeichnete Lebensdauereigen-
schaften auf [20].

Generell ist eine Variation der Profilwolbung durch das Verdrehen bzw. Ausfahren von
starren Klappen oder durch eine Verformung von Strukturteilen moéglich. Seitens der
Aerodynamik ist fir den Reiseflug eine Profilanpassung mit glatten Ubergangen, also
ohne Springe, Knicke oder Spalten, winschenswert [13]. Nach [9] sind Wd6lbungs-
anderungen der Profilkontur mit groen Krimmungsradien aerodynamisch optimal.

1.2.1 Formvariable Strukturen zur Woélbungsadaption

Prinzipiell lassen sich folgende Arten der Profilverformung fur Auftriebsflachen
unterscheiden:

Verformung des gesamten Profils

Lokales Ausbeulen auf der Fllgelober- bzw. -unterseite
Verformung der Fligelnase

Verformung der Flugelhinterkante

Verformung des gesamten Profils

Ein idealer VC-Flugel kann seine Profilform Uber die gesamte Fllgeltiefe, also die Nase,
die Ober- und Unterseite und die Hinterkante an die Flugkonditionen adaptieren. Im
Gegensatz zum Vorbild Vogel lassen sich solche Profilverformungen technisch nur in
einem eingeschrankten Bereich realisieren, namlich dort, wo die Tragflachen in
Spannweitenrichtung keine oder nur sehr eingeschrankt Lasten weiterleiten mussen.
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Solche Auftriebsflachen lassen sich beispiels-
weise bei Finnen von Wasserfahrzeugen oder
Lenkflugraketen einsetzen [21]. In Bild 1.5
ist ein Auftriebskérper skizziert, welcher
sein Profil rein durch die Wirkung der
Luftkrafte adaptiert. Bei gleichem
Anstellwinkel erhéht sich die W:élbung

widerstandsoptimal zu einem erforderlichen Bild 1.5: Variable W6lbung des gesamten
Auftrieb. Profils, aus [21]

Bei Verkehrsflugzeugen stellen die starren Holmkasten der Tragflachen die eigentliche
tragende Struktur der Tragflachen dar. Die Holmkasten werden zusatzlich als
Treibstofftank genutzt, so da hier eine Profilvariation nicht realisierbar ist. Es bleiben
Fligelbereiche auRerhalb des starren Kastenholmes.

Lokale Profilaufdickungen

Die Losungsansatze fur lokale Profilaufdickungen gehen meist von mechanischen
Ldésungen aus, bei denen Uber Hebelmechanismen mit einer integrierten Aktuatorik die
Deckhaut von innen her an einer
Experimental Actuator with Connection to Flexible Skin oder mehreren Stellen ausgebeult
RTM (CFK ) strap flexible skin wird. Eine aktuelle Studie des
T s Deutschen Zentrums fur Luft- und
Raumfahrt (DLR) nutzt aufblasbare
Schlduche, die in eine spezielle
CFK-Feder integriert sind, zur
Realisierung von Ausbeulungen auf
der Profiloberseite (Bild 1.6) [22].
Bei diesen Losungsansatzen besteht
die Problematik, daR die Bauhohe
des tragenden Holmkastens ver-
mindert wird. Die Verringerung des
Tragheitsmomentes des  Holm-
kastens mufite durch einen erhéhten Materialeinsatz kompensiert werden, was zu einer
deutlichen Gewichtssteigerung fuhrt.

Bild 1.6: CFK-Feder mit innenliegenden
Schlauchen zur Hautausbeulung, aus [22]

In der Vergangenheit wurden daher die meisten Konzepte fur Verformungen der
Profilnase bzw. der Profilendkante auerhalb der tragenden Struktur realisiert.

Verformung der Flugelnase

Das Bild 1.7 zeigt ein Beispiel fur eine Fligel-
nasenverformung [23], bei dem ein drehbar
gelagertes Nasenvorderteil durch einen Linear-
aktuator geschwenkt wird; dabei wird die
flexible Deckhaut, welche an der Oberseite mit
dem Nasenteil verbunden ist, verformt.
AuBerdem wird die Haut durch mehrere Stabe

gehalten, so daf3 sich eine definierte Profilform

einstellt. Die Relativbewegung zwischen

Deckhaut und Holm wird durch Linearlager v ;F

ermdéglicht. Bild'1.7: F'I/iﬁelnasenverformung mit
Ohne Linearlager ist die Konstruktion in einem Stabwerk, aus [23]

Bild 1.8 ausgefuihrt. Die flexiblen Deckhaute
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werden wiederum mit Streben abgestitzt. Die Verstellung erfolgt Uber einen
hydraulisch oder elektromechanisch angetriebenen Hebel, der das Nasenvorderteil
gegenltber dem Holmkasten nach unten drickt [24].

Bild 1.8: Fliigelnasenverformung ohne Offnung der Hautstruktur, aus [24]

Verformung der Flugelhinterkante

Prinzipiell lassen sich die meisten Lésungsansatze fur eine formvariable Nase auch fir
eine formvariable Hinterkante anwenden. Bei Verkehrsflugzeugprofilen ist allerdings
die zur Verfugung stehende Bauhthe an der Flugelhinterkante wesentlich geringer als
an der Flugelnase. Wegen der Relativbewegung der oberen zur unteren Deckhaut ist bei
der Hinterkante deshalb generell eine Offnung der Hautstruktur notwendig.

In Bild 1.9 ist die Realisierung einer formvariablen Hinterkante eines Kampfflugzeuges
mit einem System aus Spindeln mit verschiedenen Steigungen dargestellt. Dieses
Funktionsprinzip wurde in [18] im Hinblick auf eine Anwendung in der AFTI/F-111 (vgl.
[8,28]) untersucht und zur Demonstrationsreife entwickelt.
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Bild 1.9: Hinterkantenverformung mit Spindelsystem, oben aus [18], unten aus [25]
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Die Spindeln sind Uber Kardangelenke gekoppelt und werden von einem zentralen
Antrieb angetrieben. Durch die Spindeln werden die an einer flexiblen Deckhaut
drehbar gelagerten Rippenelemente relativ zueinander verschoben, was zu der
gewinschten Verformung fuhrt [25]. Die Deckhaute sind an der Endkante Uber ein
Linearlager miteinander verbunden, wodurch die erforderliche Relativbewegung
ermoglicht wird.

Das in Bild 1.10 dargestellte Konzept stammt, wie auch das vorherige, aus dem
militarischen Bereich und beschreibt eine Flugelvorder- und Hinterkantenverstellung
[26].

Bild 1.10: Vorder- und Hinterkantenverformung mit Hilfe eines Systems von Keilen, aus [26]

Bei diesem Losungsansatz werden starre, gelenkig miteinander verbundene Glieder
durch in Spannweitenrichtung angeordnete keilformige Hubelemente auseinander
gedrickt bzw. zusammengezogen. Mit Hilfe der Keile werden die Aktuatorkrafte
reduziert. An den Gliedern ist eine flexible obere Deckhaut befestigt, die Unterseite ist
in Flugrichtung mehrmals geteilt.

Intensive Untersuchungen mit umfangreichen Flugtests wurden im Rahmen des NASA-
Projektes AFTI (Advanced-Fighter-Technology-Integration) an einer F-111 durchgefthrt.
Hier wurde der Einflul3 der variablen Wélbung mit verformbaren Fligelnasen- und
Hinterkantenklappen demonstriert. Die Ziele waren neben der Erhéhung der
Wendigkeit eine Lastenkontrolle, eine Gleitzahloptimierung und die Erhéhung der
Maximalgeschwindigkeit. Eine Ubersicht Uiber das Projekt und weitere Hinweise sind in
[27] zu finden. Das Bild 1.11 zeigt das realisierte Funktionsprinzip zur Hinterkanten-
verformung.

Die Verformung wird hier Uber eine aus mehreren gelenkig miteinander verbundenen
Hebeln bestehende, formvariable Rippe erzeugt, wobei der Antrieb der Kinematik durch
einen Rotationsaktuator erfolgt [27]. In dem AFTI-Projekt sind die bisher intensivsten
Untersuchungen einer VC-Technologie durchgeftihrt worden.
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Spar Actuator linkage
rt fitti
centerline support fitting Nominal airfoil
/—Rotary actuator f reference position

———

Flex panel epoxy
fiberglass

Lower skin support
structure

Closure panel Flap lower skin

(access panel)

Trailing edge
beam

Aucxiliary spar

Bild 1.11: Stellmechanismus zur Hinterkantenverformung der AFTI/F-111, aus [27]

Das Bild 1.12 zeigt einen gesamten Fligel des AFTI/F-111 mit der spannweitigen
Anordnung der verschiedenen Klappensegmente und dem Aktuatorsystem.

Wing tip
fixed section
LE section
Outboard
flaperon
PDU
(0.365 CID) Brake
Variable camber LEF
Midspan
flaperon
PDU
(0.365 CID)
Rotary-geared
actuator
Drive shaft
and couplings
Inboard TEF
PDU
(0.365 CID)
PDU
(0.62 CID)
Brake
Fixed TE Fixed LE
section (TACT) section (TACT)

AN/
N Pivot (TACT)

910079

Bild 1.12: Aktuatorsytem des VC-Flugels der AFTI/F-111, aus [27]

Die Hinterkante ist in drei mechanisch voneinander unabhangige Segmente unterteilt,
wobei die beiden auferen auch als Querruder benutzt werden. Jedes Segment beinhaltet
zwei redundante Hydraulikmotoren (PDU), die eine Torsionswelle antreiben. Die Dreh-
bewegung der Torsionswelle wird Uber ein Getriebe (Rotary actuator) in die eigentliche
Bewegung der Stellkinematik (Bild 1.11) umgesetzt. Fur die gesamte Spannweite von
etwa 18 m sind insgesamt 28 dieser Stellrippen integriert. Mit der zusatzlichen
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Stellkinematik fur die formvariable Vorderkante ergibt sich nach [28] ein Zusatzgewicht
von etwa 2,3 t (!) fur das Gesamtflugzeug. Es wird in dem AbschluBbericht allerdings
davon ausgegangen, dal3 sich das Gewicht noch reduzieren 143t und nicht grof3er sein
wird als das von einem konventionellen Klappensystem (Single Slotted Trailing Edge).

Das Projekt konnte nach etwa 10 Jahren erfolgreich mit entsprechenden Flugtests
abgeschlossen werden [28]. Allerdings wurde das Konzept nicht in die laufenden
Programme (z.B. F-22) Gbernommen. Ein Grund hierfir war die zeitliche Verzdgerung
des Projekts, die dazu gefuhrt hat, daR die Ergebnisse beim Programmstart noch nicht
vorlagen.

Ein ahnlicher Aufbau wie in Bild 1.11 wird in einer NASA/Boeing-Studie [4] fur die
Realisierung einer formvariablen Hinterkante eines Verkehrsflugzeuges vorgeschlagen
(Bild 1.13). Dieses Beispiel zeigt die enge Verknipfung zwischen militarischer und
ziviler Luftfahrt in der US-amerikanischen Luftfahrtindustrie.

Bild 1.13: Konzept von NASA/Boeing fur eine formvariable Hinterkante eines
Verkehrsflugzeuges, aus [4]

Die Verstellung wird hier auch Uber einen Rotationsantrieb vorgenommen. Der
Rotationsantrieb bewirkt, daf3 der mit der Unterseite verbundene Balken nach unten
geschwenkt wird. Die Oberseite wird zwischen vorderer Einspannung und der starren
Hinterkante lediglich an einer Stelle durch einen Hebel unterstutzt. Diese Konstruktion
bewirkt, daR es auf der Oberseite zwar einen kontinuierlichen Ubergang gibt, jedoch ein
weiter Bereich hinter der Stitzung ungekrimmt ist. Die Unterseite weist im gewdlbten
Zustand, wie auch in Bild 1.11 zu erkennen, Knicke auf. Die beiden Konzepte
(Bild 1.11 und Bild 1.13) weisen also gegenlber den vorherigen Beispielen zwar einen
einfacheren Aufbau auf, haben aber Nachteile in der Profilglite auf der Unterseite.

1.2.2 Formvariable Strukturen mit "smarten" Materialien

Unter den verschiedenen Untersuchungen an formvariablen Struktursystemen nehmen
die Losungsansatze mit sogenannten smarten Materialien eine Sonderstellung ein, da
sie auf neuartigen Aktuatorsystemen aufbauen. Interessant sind Entwicklungen mit
Formgedachtnislegierungen (Shape Memory Alloys - SMA) [29], die unter Temperatur-
einflulR ihre Form verdndern und so ein weites Anwendungsspektrum fir adaptive
Strukturen eréffnen. Bei Nothrop Grumman und Lockheed Martin wurde ein Modell
eines F/A-18 E/F-Flugels im Mafstab 1/6 verwirklicht [30,31,32], welches mit einer



10 Kaptitel 1: Einfahrung

SMA-Torsionsrohre ausgestattet ist. Mit der Torsionsrohre kann der Flugel aktiv
verwunden werden.

Bei einem anderen Ansatz werden SMA-Aktuatoren in Form von Drahten direkt in die
tragende Struktur integriert (Bild 1.14 aus [30]).

Glaslaminat

starres Endteil

SMA-Drihte Drahtende, Befestigung

Bild 1.14: Integration von SMA-Drahten in die tragende Struktur, aus [30]

Das Bild zeigt eine Sandwichstruktur, bei der in die Randlaminate SMA-Dréahte einge-
bracht sind. Die Drahte konnen mit elektrischem Strom geheizt werden, wodurch sie
sich zusammenziehen und so die Struktur verformen.

Eine weitere aktuelle Studie zur Untersuchung neuer smarter Aktuatoren [33,34] zur
Profilverformung zeigt das Bild 1.15.

NN NN e

Bild 1.15: Profilverformung mit aktiven Streben, aus [33]

Bei diesem Konzept sind die Streben einer Fachwerkstruktur aktiv ausgefihrt. Die
aktiven Streben bestehen aus einzelnen Linearaktuatoren. Bei den Aktuatoren wurde
das sogenannte Inch-Worm-Funktionsprinzip mit Hilfe magnetostriktiver Materialien
(Terfenol-D, Fa. Etrema) realisiert (siehe auch Abschnitt 1.2.4).

1.2.3 Wolbungsadaption durch starre Klappensysteme

Die meisten bereits realisierten Systeme zur Wélbungsanpassung bestehen aus starren
Klappensegmenten, die gegeniber einer Tragstruktur verschoben oder gedreht werden.
Auf diese wird in diesem Abschnitt eingegangen.

Konventionelle Hochauftriebshilfen

Zur Verbesserung der Start- und Landeeigenschaften werden heutige Verkehrsflugzeuge
in der Regel mit einem Vorfligel- und Landeklappensystem ausgestattet. Durch die
ausgefahrenen Klappen wird der maximale Profilauftriebsbeiwert stark angehoben.
Extreme Beiwerte lassen sich durch Mehrfachspaltklappensysteme erreichen, wie sie bei
der Boeing 747 realisiert sind (Bild 1.16).

Bei modernen Verkehrsflugzeugen (z.B. A340 oder Boeing 777) ist der Systemaufwand
durch Klappensysteme mit nur einem Spalt gegenuber der Boeing 747 deutlich
reduziert.

Ziel der zum Teil sehr aufwendigen Klappensysteme ist eine moglichst geringe Lande-
geschwindigkeit und eine minimale Start- und Landerollstrecke. Im Reiseflug sind die
Klappen komplett eingefahren und dienen dort nicht der Profilanpassung oder der
Leistungsverbesserung.
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Bild 1.16: Landeklappensystem der Boeing 747, aus [35]

VC-Konzept von Dasa-Airbus

Anfang der 90er Jahre wurde von Dasa-Airbus im Rahmen des Projektes ,Zivile
Komponenten Programm’, geférdert vom damaligen Bundesministerium fir Forschung
und Technologie, ein Konzept zur Gleitzahloptimierung mittels einer modifizierten
Landeklappenkinematik fiir den A340 vorgeschlagen. Die Landeklappen werden hierbei
in speziellen Fuhrungen verfahren [13]. Ein stufenweises Ausfahren flhrt zunachst zu
einer leichten Zuwoélbung und zu einer FlachenvergréfRerung, mit der im Reiseflug das
Profil angepalit werden kann. Durch weiteres Ausfahren werden dann die Start- bzw.
Landestellungen erreicht (Bild 1.17 links).

— Klappenstellung

J Variable o] [E= e 5]
Waélbung FRES | |

Start/
Landung Pa—

Bild 1.17: VC-Konzept von Airbus

links: Nutzung einer speziellen Flap-Track-Fihrung fur die variable Wélbung
rechts: Realisierung einer spannweitigen Differenzierung mit Differentialgetrieben
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Neben dem konstanten Woélben ist auch ein differenziertes Ausfahren der Klappen
vorgesehen. Dies geschieht durch einen zweiteiligen Antriebsstrang und Differential-
getriebe, welche eine abgestufte Ubersetzung der Drehbewegung der zentralen
Antriebswelle an den einzelnen Trackstationen bewirkt (Bild 1.17 rechts). Zur
Abdichtung der Unterseite zwischen Hauptflliigel und Klappe ist eine zusétzliche, im
Bild nicht dargestellte Dichtmembran oder Dichtklappe erforderlich. Ein guter
Uberblick tiber das Projekt wird in [36] gegeben.

X-29 Advanced Technology Demonstrator (ATD)

In dem ATD-Projekt von Grumman [19] wurde der aerodynamische Nutzen einer
zweigelenkigen Woélbklappe untersucht (Bild 1.18). Die vordere Klappe wird dabei
konventionell angesteuert und die hintere durch eine Zwangskinematik gefuhrt.
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Bild 1.18: Wélbklappe einer X-29 mit zwei Gelenken, aus [19]

Ziel des Projektes war auch hier eine Verbesserung der Gleitzahl und eine Erhéhung der
Auftriebsbeiwerte zur Optimierung der Mandévereigenschaften. Dazu wurden zusatzlich
die Eigenschaften eines vorwarts gepfeilten Fllgels untersucht. Dieses Projekt wurde,
wie auch das AFTI-Projekt (siehe oben), erfolgreich bis zur Flugerprobung gefuhrt.

Weitere NASA-Aktivitaten

Zu den zahlreichen von der NASA durchgefuhrten Projekten gehdéren auch die in [4]
beschriebenen Untersuchungen in Zusammenarbeit mit Boeing. Ein konventioneller
Lésungsansatz geht von einem bestehenden Klappensystem aus (Bild 1.19).

Im Gegensatz zum VC-Konzept von Dasa-Airbus bewirkt hier ein zusatzlicher Aktuator
(Variable Camber Actuator) eine Drehbewegung des gesamten Klappensystems. Dabei
wird der Spoiler mitgeflhrt. In der Abbildung ist auch die Mdéglichkeit einer Verstellung
wahrend des Landeanfluges skizziert. Diese Untersuchungen wurden jedoch nicht bis
zum Flugtest gefthrt.

Im Jahre 1997 hat die NASA Tests mit einer modifizierten Lookheed L-1011 TriStar
begonnen [37]. Die Querruder sind dabei mit zusatzlichen Aktuatoren ausgestattet, so
daR sie separat und unabhangig angesteuert werden koénnen. Ziel ist hierbei die
Untersuchung des Potentials fiir eine aerodynamische Leistungsverbesserung durch
eine adaptive Anpassung der bestehenden Steuerflachen an die Flugkonditionen.
Weitere Untersuchungen sollen an einer A320 durchgefihrt werden, bei der lediglich
Anderungen an der Fly-by-Wire Flugsteuerungssoftware vorgenommen werden mussen.
Die NASA erwartet eine Widerstandsersparnis von bis zu 3 Prozent durch die adaptiven
Kontrollflachen.
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Bild 1.19: VC-Konzept von NASA/Boeing: Nutzung eines bestehenden Klappensystems mit
zusatzlichem Aktuator fur die VC-Steuerung, aus [4]
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In [38] wird ein Konzept zur Woélbungsadaption bei Verkehrs- oder Transportflugzeugen
mit einer ausfahrbaren Klappe vorgeschlagen, wobei die Klappe auf einer Kreisbahn
gefuhrt wird, die ihrer Krimmung nach der oberen Profilkontur entspricht (Bild 1.20
links). Dadurch wird ein in jeder Position knickfreier Profilverlauf auf der Oberseite
garantiert. Die Funktion &hnelt dem VC-Konzept von Dasa-Airbus, die Klappen lassen
sich allerdings zur Landung nicht fowlern (verschieben und schwenken einer Klappe).
Der Vorteil dieses Systems ist neben der Zuwdlbung die gleichzeitige Flachen-
vergroRerung. Problematisch ist allerdings, dall durch eine erforderliche starke
spannweitige Segmentierung dieser Klappensysteme es im ausgefahrenen Zustand zu
Diskontinuitaten der Flugeltiefe und damit auch der Auftriebsverteilung kommt (Bild
1.20 rechts).
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Bild 1.20: VC-Konzept mit ausfahrbaren Klappensegmenten
links: Spezielle Kinematik bewirkt eine minimale Krimmungsanderung auf der
Profiloberseite
rechts: Diskontinuitaten durch Segmentierung
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Aullerdem ist eine zusatzliche Fowlerklappe zur Auftriebserhéhung bei Start und
Landung erforderlich.

Das Konzept wird in [38] ausfihrlich untersucht. Ein nahezu identisches Konzept wurde
bereits bei dem Segelflugzeug D-40 der akademischen Fliegergruppe in Darmstadt
realisiert und erfolgreich im Flug getestet.

VC bei Segelflugzeugen

Sehr erfolgreich werden Tragfligel mit variabler Wolbung im Segelflugsport eingesetzt.
Seit den 20er Jahren gehen vom Segelflugzeugbau zahlreiche Impulse fiir Innovationen
im Bereich der VC-Technologie aus. Durchgesetzt haben sich konventionelle Wolb-
klappen (drehbar gelagerte Klappen an der Hinterkante des Fligels), die zumeist Uber
die gesamte Flugelspannweite laufen und mit dem Querruder Uberlagert sind.

Fur den Schnellflug wird das Profil so entwdlbt, daR es den geringsten Widerstand
aufweist, und fur den langsamen Kreisflug in der Thermik so zugewdlbt, daf3 das
geringste Sinken erreicht wird. Mit einem Fliegen exakt an der Hullpolare (vgl. 1.1)
lassen sich deutlich hoéhere Durchschnittsgeschwindigkeiten gegeniber einem
vergleichbaren Flugzeug mit starrem Profil erreichen. Die Wo:élbungsanpassung
geschieht in der Regel durch den Piloten mittels einer rein mechanischen
Kraftubertragung.

Eine automatische Anpassung der Wolbklappenstellung bei Segelflugzeugen durch eine
Kopplung mit dem Ho6henruder oder mit Hilfe von Massenkraften ist auch bereits
realisiert und die Funktion bewiesen. Ein Uberblick tber die verschiedenen
Realisierungsarten und weitere Verweise wird in [39] gegeben.

1.2.4 Aktuatorsysteme flr die Flugsteuerung von Verkehrsflugzeugen

Zur Betatigung der verschiedenen Stellflachen von modernen Verkehrsflugzeugen
kommen heute nahezu ausschlielllich servohydraulische Systeme zum Einsatz [41]
(Bild 1.21).

@ Hydraulic actuation of all surfaces

aElactrical control # Mechanical contral
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- Tallpmpm trim Pave e J
= es/ |ift dum
2 Tm i Rudder
Elavator
Slats

Trimming tailplane
(primary mode)

Bild 1.21: Flugsteuerungssysteme fiur eine A320, aus [40]
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Die Energieversorgung erfolgt tber zentrale Hydraulikaggregate, die wiederum ihre
Leistung von den Triebwerken beziehen. Aus Grinden der Redundanz werden drei
voneinander unabhangige Hydrauliksysteme bereitgestellt. Querruder, Spoiler, Hohen-
und Seitenruder werden meist mit Linearaktuatoren betatigt. Die Kraftanforderungen
fur diese Linearantriebe liegen typischerweise im Bereich von 10-100 kN bei
Stellgeschwindigkeiten von mehreren cm/s. Die Landeklappen und Vorflugel werden
zentral vom Rumpf mit rotatorischen Hydraulikantrieben und Transmissionswellen
verfahren. Die Drehbewegung der Transmissionswellen wird Gber Umlenkgetriebe in
rotatorische oder translatorische (Spindeln) mechanische Elemente umgesetzt.

Die elektrische Ansteuerung (fly-by-wire) der Aktuatoren (Servoaktuatoren) wurde mit
der A300 in den 70er Jahren von Airbus eingefthrt und gilt heute als Standard. Bei der
A320 werden beispielsweise lediglich noch das Seitenruder und das Hoéhentrimmruder
mechanisch angesteuert (Bild 1.21).

Wegen der aufwendigen Leitungsfihrung, der Leckagegefahr und des schlechten
Gesamtwirkungsgrades ist man seit langerem bestrebt, zumindest eines der drei
Hydrauliksysteme durch ein rein elektrisches zu ersetzen [41]. Rein elektromechanische
Aktuatoren, also Elektromotor-Getriebe-Anordnungen, konnten sich allerdings bisher
nicht durchsetzen. Die Entwicklung solcher Aktuatoren wird jedoch stark voran-
getrieben. Zum Beispiel wird im Rahmen des EFCS-Projektes [42] von der Fa. Liebherr
ein elektromechanischer Spoileraktuator getestet und auch im Flugtest erprobt. Der
Aktuator ist fur den Einsatz in einem zuklnftigen Airbus 100-Sitzer konzipiert [43]. FUr
rotatorische Antriebe werden Anordnungen mit ein- oder mehrstufigen Planeten-
getrieben eingesetzt, wahrend bei Linearantrieben Kugelumlaufspindeln zum Einsatz
kommen. Die hohe Drehzahl eines Elektromotors wird hier allerdings in der Regel noch
mit einem vorgeschalteten Getriebe untersetzt.

Ein interessanter Ansatz ist die Planeten-Walz-Gewindespindel des DLR (Ober-
pfaffenhofen) [44]. Hier kann durch die geringe Steigung auf ein zusatzliches Getriebe
verzichtet werden, was zu einer deutlichen Gewichtsersparnis fuhrt. In [45] wurde die
neuartige Spindel fur einen A320-Spoiler ausgelegt.

Mit sogenannten elektrohydrostatischen Aktuatoren (EHAs) kann man ebenfalls auf
eine hydraulische Energieversorgung verzichten. Diese Aktuatoren besitzen zwar einen
hydraulischen Stellzylinder, der Oldruck wird aber durch einen integrierten Elektro-
motor und eine Pumpe erzeugt. Die Steuerung der Kolbenstange erfolgt dabei nicht Gber
Ventile, sondern direkt Uiber die Motordrehzahl. Der Kolben wird dann bewegt, wenn die
Pumpe fordert. Bei Stillstand unter Last sind Leckstréme auszugleichen. Diese
Aktuatoren werden im Rahmen eines europdischen Forschungsprogrammes (EPICA,
Electrically Powered Integrated Control Actuation) an einem A321-Querruder erprobt
[46].

Neben den beiden letzt genannten neuen, aber umsetzungsnahen und eher als konven-
tionell zu bezeichnenden Ansatzen, gibt es zahlreiche Konzepte mit alternativen
Aktuatorsystemen fur den Luftfahrtbereich. Zahlreiche Konstruktionsansétze gehen
dabei von sogenannten Festkorperaktuatoren (Solid State Actuators) aus. Im folgenden
werden einige Beispiele erwdhnt, die prinzipiell fir den Ersatz der bestehenden
Aktuatoren in Betracht kommen.

Piezoelektrische Antriebe

Die an einer Piezokeramik angelegten elektrischen Wechselfelder verursachen
repitierende Bewegungen mit sehr geringen Wegen (Dehnungen) und hoher Frequenz.
Die geringen Dehnungen werden durch verschiedene Wirkprinzipien in grof3e Stellwege
mit groen Kraften oder Momenten umgesetzt [47,48]. Direkt wirkende Piezoaktuatoren
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(One-Stroke-Actuators) lassen sich wegen der derzeit noch zu geringen erreichbaren
Dehnungen nicht direkt flr groBere Verformungen von tragenden Strukturen einsetzen
[49].

Mit sogenannten Inch-Worm-Motoren [47] lassen sich z.B. Linearantriebe realisieren,
die hohe Kréfte (~10 kN) erzeugen kénnen [50]. Hohe Momente bei niedrigem Gewicht
lassen sich durch Wanderwellenmotoren erzielen [51]. Beide Motoren werden bereits
industriell eingesetzt, allerdings in relativ kleinen Bauformen, die sich fur die
Stellaufgaben der Flugsteuerung nicht eignen. Eine entsprechende Entwicklung
groferer Aktuatoren steht noch aus.

Magnetostriktive Aktuatoren

Magnetostriktive Materialien reagieren auf Anderungen des magnetisches Feldes mit
einer Forméanderung. Diese Eigenschaft a8t sich fur einen Linearantrieb nach dem
Wanderwellenprinzip nutzen. Ein solcher Antrieb wurde bereits in Versuchen bei
Northrop Grumman fur die Beeinflussung von Tragfligelprofilen getestet (Bild 1.22, vgl.
Bild 1.15). Mit diesem Aktuatorprinzip lassen sich nach [33] Krafte von mehr als 30 kN
bei einem Durchmesser von ca. 80 mm realisieren. Das Bild 1.22 zeigt einen
Experimentallinearantrieb auf Basis des beschriebenen Funktionsprinzips.
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Bild 1.22: Inch-Worm-Motor auf Basis magnetostriktiver Materialien, aus [33]

Ein prinzipieller Vergleich von piezo- und magnetostriktiv angeregten Starrkorper-
aktuatoren ist in [52] angegeben. Die Untersuchungen fir den Einsatz dieser un-
konventionellen Aktuatoren im Luftfahrtbereich konzentrieren sich derzeit auf die
Helikopter-Forschung (siehe hierzu z.B. [50,53]).

SMA-Aktuatoren (Shape Memory-Alloy)

Mit sogenannten Formged&achtnislegierungen lassen sich prinzipiell sehr hohe Krafte
mit wenig Materialaufwand realisieren. Die Aktivierung dieser Materialien erfolgt durch
Heizen bzw. Kihlen [29]. Da dieses langsame Vorgange sind, lassen sich auch nur
relativ geringe Stellgeschwindigkeiten realisieren. Die Gestaltungsmdglichkeiten mit
SMA sind nahezu unbegrenzt, da das Material als Teil einer tragenden Struktur
eingesetzt werden kann. In [50] wird ein Konzept zur Verformung einer elastischen
Struktur mit SMA-Drahten als aktive Streben in einer Fachwerkskonstruktion vorge-
schlagen. In [53] wird die aktive Fligeltorsion durch ein SMA-Rohr demonstriert.

Wegen der hohen Anforderungen an die Zuverlassigkeit der Flugsteuerung unter
extremen Klimabedingungen ist bisher keiner der Ansatze mit diesen neuen Materialien
Uber ein Laborstadium hinaus im operationellen Betrieb eines Luftfahrzeuges unter-
sucht worden.
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1.2.5 Diskussion des Technikstandes

Der in den letzten vier Abschnitten dargestellte Stand der Technik ist eine Auswahl aus
einer groRen Anzahl von Lésungen zur Profilanpassung. Die zumeist aus Patentschriften
bezogenen Konzepte decken ein sehr weites Spektrum an Lésungsmoéglichkeiten und
Anwendungen ab. Leider werden in den verschiedenen Literaturstellen wenig oder gar
keine konkreten Angaben uUber z.B. Systemaufwand, Gewicht, Aktuatorkrafte usw.
gemacht. Insofern ist eine Bewertung der Konzepte schwierig durchzufuhren. Es kdnnen
jedoch Feststellungen formuliert werden:

Bei Reiseflugzeugen ist derzeit keine Wodlbungsadaption zur aerodynamischen
Leistungsverbesserung vorgesehen. Es konnte sich also bisher keines der vorge-
stellten Konzepte fir diese Anwendung durchsetzen.

Die in 1.2.3 dargestellten Konzepte zur Woélbungsadaption mit starren Klappen, die
in einer Kulisse gelagert sind und verschoben werden koénnen, sind wenig flexibel
einsetzbar und somit nicht fur Zusatzaufgaben wie die Unterstutzung der
Rollsteuerung geeignet. Eine spannweitige Differenzierung lat sich nur
eingeschrankt realisieren. Es ist u.U. ein Zusatzsystem zur Abdichtung der Spalte
auf der Unterseite erforderlich. Bei drehbar gelagerten Klappen ist die
aerodynamische Gute durch die unvermeidbaren Knicke und Spalten beeintréchtigt.

Das Studium der verschiedenen Konzepte fir formvariable Hinterkanten aus 1.2.1
zeigt, dal? generell eine Rippenbauweise bevorzugt wird. Diese Rippen haben im
Vergleich zu starren Tragwerken nicht die Aufgabe, Schub zu Ubertragen, sondern
sie mussen die gesamten anfallenden Luftkréafte aufnehmen und an eine starre
Struktur weiterleiten. Diese aktiven Rippen werden mit Mechanismen realisiert, die
eine hohe Anzahl von Gelenken, Hebeln oder anderen Umlenkungselementen
erfordern. Die durch die Luftlasten entstehenden hohen Momente werden von
zentralen Antriebselementen abgesetzt. Die geringe zur Verfigung stehende
Bauhohe fuhrt zu sehr hohen Aktuatorkraften. Zur Erreichung einer notwendigen
Grundsteifigkeit mussen die im KraftfluR stehenden Elemente und Umlenkungen
entsprechend massiv ausgeftihrt werden. Es ist eine groBe Anzahl von Rippen und
Aktuatoren erforderlich. Die in den verformbaren Teil der Hinterkante integrierte
Kinematik ist durch die ungunstigen Hebelverhéaltnisse spielanfallig und muf
aufwendig gewartet werden.

Konzepte mit neuartigen strukturintegrierten Aktuatoren, welche auf sogenannten
smarten Materialien wie Formgedachtnislegierungen oder Piezokeramiken basieren,
erfullen derzeit noch nicht die hohen Anforderungen beztiglich der Krafte, Dynamik
und der Zuverlassigkeit.

Das Risiko der Einfuihrung einer neuen Technologie in ein Verkehrsflugzeug ist im
Vergleich zu anderen Branchen ausgesprochen hoch. Dies gilt insbesondere fiir eine
Anderung oder Modifizierung einer tragenden Struktur bzw. der Anderung eines
Flugsteuerungskonzeptes. Der grof3e Entwicklungs- und Zulassungsaufwand erfordert
einen hohen Kapitaleinsatz. Eventuell auftretende Schwierigkeiten im operationellen
Betrieb des Flugzeuges lassen sich bei neu eingefuhrten Systemen nicht vollig
ausschliefRen. Insbesondere die beschriebenen Probleme der bisherigen Lésungsansatze
durften sowohl auf Herstellerseite als auch auf Seite der Airlines zu einer zurtck-
haltenden, vorsichtigen Einstellung gegentber der VC-Technologie gefuhrt haben. Trotz
der zahlreichen Anséatze wurde bisher eine Einfihrung vermieden, obwohl durch den in
1.1 dargestellten Nutzen ein deutlicher Wettbewerbsvorteil zu erwarten ist.
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Mit der Auflage des Projektes "Adaptiver Fligel" (ADIF) wird ein erneuter Versuch
unternommen, durch neue, innovative Ldsungsansatze eine hdhere Akzeptanz fir die
VC-Technologie zu erreichen. Das ADIF-Projekt ist ein sogenanntes Leitkonzept der
DaimlerChrysler Aerospace Airbus (Dasa Airbus), dem Deutschen Zentrum fir Luft und
Raumfahrt (DLR) und der DaimlerChrysler Forschung und Technologie. Die vorliegende
Arbeit ist im wesentlichen Bestandteil des Projektes.

1.3 Das Projekt Adaptiver Flugel

Ziel ist die Realisierung einer weitreichenden Strémungs- und Lastenkontrolle durch die
Anpassung der Fligelgeometrie an die jeweiligen Flugkonditionen (Fluggewicht,
Flughohe, Fluggeschwindigkeit, Flugmanoéver). Diese Adaption ermdglicht groRe, wett-
bewerbsentscheidende Verbesserungspotentiale [1,54]. Die wesentlichen sind:

* Die Optimierung der Gleitzahl (Verhéaltnis von Auftrieb und Widerstand) fuhrt zu
einem geringeren Treibstoffverbrauch. Dies ermdéglicht bei gleicher Zuladung eine
hohere Reichweite oder bei gleicher Reichweite eine héhere Zuladung.

* Ein erweiterter zuladssiger Auftriebsbereich erlaubt eine erhéhte Zuladung und
generell eine hohere Einsatzflexibilitat fur den Airliner.

* Der mogliche Einsatz fur ein grofReres Spektrum von Flugzeugvarianten und damit
eine erhebliche Reduktion von Entwicklungskosten.

* Die Reduzierung des Strukturgewichtes durch eine Lastverteilungsregelung.

Die aerodynamischen Optimierungen betreffen vorrangig den hinteren Bereich des
Fligels, also die Spoiler und Landeklappen, deren priméare Funktionen im Bereich der
Flugsteuerung und des Hochauftriebssystems erhalten bleiben. Die Zusatzfunktionen
dieser Klappen sind in Bild 1.23 skizziert.

Spoiler

Bump Formvariable
Hinterkante

Fligelkasten Landeklappe

Bild 1.23: Formvariable Hinterkante und Spoiler-Bump des adaptiven Fliigels

Im Bereich der Spoiler soll eine im Flug aktivierbare Ausbeulung (Bump) den durch den
Verdichtungssto induzierten Wellenwiderstand reduzieren. Durch diesen "Spoiler-
Bump" wird der Druckanstiegsgradient im Umschlagpunkt vom Uberschall- in den
Unterschallbereich reduziert, was zu der gewtinschten Widerstandsverminderung fuhrt
[55]. Auf diese Thematik wird in der vorliegenden Arbeit nicht weiter eingegangen.

Der hintere Teil der Landeklappen soll entsprechend Bild 1.23 formvariabel gestaltet
werden, das hei3t verformbar sein. Die Funktion der formvariablen Hinterkante
entspricht im wesentlichen der einer konventionellen Wélbklappe mit dem Unterschied,
daR die Wolbungsanderung nicht tber eine scharniergelagerte drehbare Klappe erfolgt,
sondern eine kontinuierliche Anderung des Flugelprofils mit glatten Ubergangen erzielt
wird. Zusatzlich zu der spannweitigen konstanten Zu- und Entwdélbung soll auch ein
spannweitig differenziertes Woélben mdoglich sein.
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Es werden in [2] zahlreiche Anwendungen fir die formvariable Hinterkante unter-
schieden, die zu sehr unterschiedlichen Anforderungen an die Struktur und an die
Aktuatorsysteme flhren:

Die grundlegende Anwendung ist die Gleitzahloptimierung (Widerstandsminimie-
rung). Hierzu sind wahrend des Reisefluges nur sehr langsame Verstellungen mit
geringen Ausschlagen und relativ kleinen spannweitigen Differenzierungen
notwendig.

Mit der Mandverlaststeuerung, bei der durch spannweitig differenziertes Woélben
eine Auftriebsumverteilung erfolgt, die zu einer Reduzierung des Wurzelbiege-
momentes und damit zu einer Reduktion des Strukturgewichtes fuhrt (vgl. Kap 1.1),
werden hohere Anforderungen gestellt. Es sind hier wesentlich héhere Stell-
geschwindigkeiten und Stellwege notwendig.

Die extremsten Anforderungen, auch bzgl. der Sicherheitsanforderungen, ergeben
sich beim Einsatz der formvariablen Hinterkante flr die Rollsteuerung. Dabei
werden die auflen liegenden Querruder durch eine weitere separate Landeklappe
mit einer formvariablen Hinterkante substituiert. Die Anforderungen werden
detaillierter in Kap. 3 beschrieben.

Neben den konstruktiven Fragestellungen werden in dem Projekt neue Sensor-
technologien untersucht, mit denen der Stromungszustand auf der Tragflache
analysiert werden kann.

Die sich aus der allgemeinen Beschreibung ergebenden konkreten Anforderungen
werden in Kapitel 3 diskutiert.

1.4 Problemstellung und Ziel der vorliegenden Arbeit

Ziel dieser Arbeit ist die Realisierung der in Bild 1.23 dargestellten W6lbung der
formvariablen Hinterkante einer Landeklappe eines Verkehrsflugzeuges unter
Vermeidung bzw. Lésung der in 1.2 beschriebenen Probleme, die der Stand der Technik
aufweist. Die Amplitude und Geschwindigkeit der Verstellung soll eine Rollsteuerung
ermdglichen. Ein spannweitig differenziertes Wolben soll ebenfalls moglich sein.

Die formvariable Struktur fir einen Tragfligel muf3 zwei sich scheinbar wider-
sprechende Anforderungen erfiillen. Zum einen muf} sie flexibel und verformbar sein,
damit mdoglichst geringe Verformungskrafte notwendig sind und keine zulassigen
Materialdehnungen Uberschritten werden. Zum anderen muf} sie eine sehr hohe
Steifigkeit gegenlber den aerodynamischen Luftkraften aufweisen.

Die tragende Funktion wird von entsprechenden Aktuatorelementen Ubernommen.
Diese Elemente stitzen eine formgebende, flexible Hautstruktur in gewissen spann-
weitigen Abstanden. Hierbei ergibt sich die Problematik der groen Anzahl von
Aktuatoren, die entsprechend koordiniert angesteuert werden muissen. Die System-
komplexitat und damit die Reparaturanfalligkeit und der Montage- und Wartungs-
aufwand steigen mit der Anzahl der Aktuatoren. AuRerdem muissen die Aktuatoren,
insbesondere beim spannweitig differenzierten Woélben exakt koordiniert werden. Zur
Erflallung der Sicherheitsanforderungen ist eine redundante Auslegung des Systems
erforderlich.

Generell ist fur die neuen aktiven, formvariablen Strukturen ein zuséatzliches Gewicht
gegenlber einer passiven Struktur erforderlich. Das Mehrgewicht darf natirlich die
Vorteile, die durch die neuen Systeme entstehen, nicht kompensieren. Gleichzeitig
mussen die Investitions-, besonders aber die Wartungskosten, in einem verninftigen
Verhaltnis zu den Vorteilen des neuen Systems stehen.
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Aus den beschriebenen Problemstellungen leitet sich das Ziel ab, ein mdglichst robustes,
leichtes und durch eine geringe Komplexitat einfach montierbares, wartungs-
freundliches und gut koordinierbares System fur eine formvariable Struktur zu
gestalten. Konkret bedeutet dies:

1. Minimierung der Anzahl der Aktuatoren bzw. der aktiven Elemente durch
Verlagerung von Funktionen von aktiven auf passive Elemente und Konzentration
der Antriebsfunktionen auf wenige zentrale Elemente.

2. Minimierung der Aktuatorkréfte durch
- Ausnutzung von Getriebefunktionen und
- Minimierung der elastischen Krafte.

3. Gestaltung der Systemkomponenten derart,
- daf eine leichte Montage mdglich ist,
- daB3 eine Wartung nur innerhalb der Ublichen Intervalle notwendig ist und
- daf? sie entsprechend reparaturfreundlich sind.

In der vorliegenden Arbeit wird das sogenannte Hornkonzept vorgestellt (siehe auch
[56]), welches die beschriebenen Ziele erreichen kann und gegentiber dem Stand der
Technik ein vollig neues Funktionsprinzip darstellt. Es kann einen Grof3teil von
Nachteilen vermeiden und damit die Chancen der Einfihrung der VC-Technologie in
zukinftige Flugzeugprojekte vergroRern.

Zunachst werden im folgenden zweiten Kapitel das Funktionsprinzip und die Eigen-
schaften des Konzeptes allgemein beschrieben. Zur Verifikation des Funktionsprinzips
wird im dritten Kapitel eine Konstruktion und Auslegung der Systemkomponenten an
einem konkreten Beispiel vorgenommen. Die beispielhafte Dimensionierung orientiert
sich an einem Flugelschnitt der A340. Das vierte Kapitel beschreibt die Konstruktion
und Auslegung eines Aktuatorsystems. In Anlehnung an die konkreten Dimensionier-
ungen wird in Kapitel 5 die Erstellung eines Demonstrators erlautert. Mit
Funktionstests und der experimentellen Untersuchung einzelner Strukturkomponenten
werden dann in Kapitel 6 die Ergebnisse aus den theoretischen Untersuchungen
verifiziert und die Funktionalitdt des Konzeptes bewiesen. In Kapitel 7 werden die
Ergebnisse zusammengefuhrt. Die Integrationsfahigkeit des Konzeptes in ein reales
Landeklappensystem und die Skalierbarkeit der Technologie fur verschiedene
Fltgelschnitte bzw. Flugzeuggroéfzen wird analysiert.



2 Das Hornkonzept,
Funktionsprinzip und Eigenschaften

Das Hornkonzept stellt ein neues und gegentiber dem in 1.2 beschriebenen Stand der
Technik véllig andersartiges Losungskonzept zur Realisierung einer formvariablen
Hinterkante dar. Die Ideen und konstruktiven Ansatze, die zu diesem Konzept fuhrten,
werden in diesem Kapitel vorgestellt und das Funktionsprinzip allgemein erlautert.

2.1 Konstruktive Ansatze

Die Tragwerke heutiger Landeklappen bestehen in der Regel aus einer Aul’enhaut, die
mit Holmstegen, Rippen und Stringern versteift wird. Das Bild 2.1 zeigt die Skizze einer
Landeklappe der A340.

i
iy Oberhaut mit integrierten
Stringern und Hinterholm

Vorderkante

Sandwich-
Endkante

Vorderholm Unterhaut Hauptrippe ~ Stringer

Bild 2.1: Explosionszeichnung der A340 Landeklappe, aus [57]

Die Holme bilden zusammen mit den Deckhduten einen Kastentrager, der fur die
erforderliche Steifigkeit und Tragfahigkeit der Klappe in Spannweitenrichtung sorgt.
Die Uber den ganzen Querschnitt geschlossene Haut bildet zusammen mit den Holmen
einen drehsteifen Torsionskasten. Die Plattensteifigkeit der Deckhaute wird durch
Stringer erhoht. Die Rippen versteifen die Landeklappe in Flugrichtung, sie verhindern
als Schubstege die Verschiebung der oberen gegentber der unteren Deckhaut.
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Die formvariable Hinterkante einer Landeklappe mit den in Bild 1.23 dargestellten
Verformungen 1aBt sich durch die folgenden drei wesentlichen Modifikationen der
Struktur realisieren:

1. Entfernung der zur Versteifung dienenden Rippe aus dem Verbund

2. Offnung des Hautverbundes zur Ermdglichung der Verschiebung zwischen der
oberen gegenuber der unteren Deckhaut

3. Einfuhrung einer Ersatzkonstruktion, die wegen der Offnung des Hautverbundes
und durch den Wegfall der starren Rippe die an der Hinterkante anfallenden
Luftlasten zum Vorderholm transportiert

Diese drei zentralen Punkte spiegeln sich auch in allen Konstruktionen des in 1.2
beschriebenen Standes der Technik wider. Die einzelnen Lésungsansatze fur die
formvariable Hinterkante unterscheiden sich in der Ausfuhrung der Ersatzkonstruktion,
die im folgenden als formvariable Rippe bezeichnet wird, und in der Ausfiihrung der
Hautstruktur?.

2.1.1 Konstruktionsprinzip der formvariablen Rippe

Die Hautstruktur mul in Flugrichtung flexibel, das heif3t leicht verformbar, sein und die
Luftkrafte an die formvariable Rippe weiterleiten. Die Rippe hat im Gegensatz zur
Konstruktion in Bild 2.1 nicht nur Schub zu Ubertragen, sondern muf} die gesamten
Lasten der Hinterkante zum Vorderholm weiterleiten. Der Ausfuhrung der Rippe
kommt also die zentrale Bedeutung zu, da durch sie der Systemaufwand fir die
formvariable Hinterkante bestimmt wird. Sie beeinfluRt die erforderliche Anzahl der
Aktuatoren, den Kraftaufwand und letztlich den Wartungsaufwand im operationellen
Betrieb.

Wie in 1.2 beschrieben, wurden bisher vornehmlich Lésungen verfolgt, bei denen die
Rippen im weitesten Sinne als Fachwerkstruktur ausgebildet sind. Das Fachwerk
besteht aus mehreren starren Gliedern, die Uber Gelenke, Scharniere oder Schienen-
fuhrungen miteinander verbunden sind. Die starren Glieder werden Uber einen oder
mehrere an der Rippe positionierte Aktuatoren gegeneinander bewegt, wodurch die
gewunschte Verformung entsteht. Bei diesen Losungen erfolgt der KraftfluB, also die
Weiterleitung der Luftkréfte zu einem Aktuator, in einer Ebene, namlich in der Ebene
der Rippe.

Die grundsatzliche ldee, die dem Hornkonzept zu Grunde liegt, ist der Versuch, die
Luftlasten mit einem geanderten Wirkprinzip in eine andere Ebene zu uUberfihren. Dies
ist prinzipiell mit einer Torsionswelle moglich. Im Bild 2.2 sind die konventionelle und
die neue Anordnung abstrahiert gegentibergestellt.

\l/ Fixierung an Flugelstruktur

—>

= T
FAl

Bild 2.2: Wirkprinzipien fiir die Uberfiihrung der Luftkrafte
links: konventionelle Anordnung, rechts: neues Wirkprinzip Krafttibertragung

! Mit Hautstruktur wird im folgenden die obere und untere Deckhaut der formvariablen Hinterkante mit
Stegen und Stringern bezeichnet, also alle Strukturteile aufler der aktiven Rippe.
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Der linke Teil des Bildes zeigt stellvertretend fur die Lésungen, bei denen die Kraftuber-
tragung in einer Ebene stattfindet, eine Anordnung, wie sie bei konventionellen Rudern
Ublich ist. FL kennzeichnet die resultierende Luftkraft und F,, die zugehdrige Aktuator-
kraft.

Der rechte Teil zeigt das Wirkprinzip der neuen Anordnung?. Eine Welle ist drehbar im
Vorderholm gelagert, an den Enden dieser Welle befindet sich jeweils ein Hebel. Es wird
angenommen, dal} die resultierende Luftkraft FL an dem hinteren Hebel angreift. Diese
Kraft fuhrt zu einem Biegemoment, welches am Vorderholm durch ein Kraftepaar
abgesetzt wird, und zu einem Torsionsmoment M, das Uber den vorderen Hebel von
einem Aktuator mit der Kraft Faz gehalten wird. Die GroRe des Momentes M und der
Kraft Fa2 hdngen von der Kraft FL und von den Langen der Hebel an den Enden der
Torsionswelle ab. Die Lange des vorderen Hebels ergibt sich durch den zur Verfiigung
stehenden Bauraum, die des hinteren durch den erforderlichen Klappenausschlag.

Der wesentliche Unterschied gegentber der konventionellen Anordnung besteht darin,
daR durch den ganderten Kraftflu3 die Luftkrafte gro3tenteils passiv in der Lagerung im
Vorderholm abgesetzt werden. Ein vergleichsweise nur geringer Anteil dieser Krafte
muf als Torsionsmoment vom Aktuator gehalten werden.

Das Verhaltnis der Krafte bei der konventionellen Lésung Fai/FuL ist durch den Quotient
der Abstéande der Kraftangriffspunkte zum Drehpunkt bestimmt. Der Wert fur das
Krafteverhaltnis liegt bei dieser Anordnung typischerweise in einem Bereich zwischen 2
und 4. Bei dem neuen Prinzip ist mit Werten von 0,5 bis 1 zu rechnen. Die Aktuatorkraft
Fa2 kann also gegeniiber Fai bis auf 1/8 (1)
reduziert werden. Besonders ginstig ist das
Kraftverhaltnis Fa2/FL bei kleinen erforderli-
chen Klappenausschlagen.

Dieses Wirkprinzip der aktiven Rippe wird
erfolgreich mit dem Hornkonzept umgesetzt.
Die Torsionswelle wird dabei durch einen
hornférmigen Tragkorper ersetzt. Ein solcher
Tragkorper ist in Bild 2.3 dargestellt. Das
Konzept wird ausfuhrlich in Abschnitt 2.2
erlautert. Bild 2.3: Hornférmiger Tragkérper

2.1.2 Konstruktionsprinzip der flexiblen
Hautstruktur

Die Deckh&ute sind bei starren Klappen fest mit den Rippen verbunden (vgl. Bild 2.1).
Dadurch ist die AuBenkontur der Landeklappe fixiert. Bei der formvariablen Hinter-
kante mu3 die Haut dagegen mindestens auf einer Seite relativ zur Rippe beweglich
sein, wobei ein Abheben der Haut von der Rippe zu vermeiden ist. Zur Ldésung dieses
Problems gibt es zwei Varianten:

Zum einen kann man die Haut Uber ein Linearlager an der formvariablen Rippe fuhren,
um ein Abheben der Haut zu verhindern. Zur Aussteifung der Deckhaut kdnnen
zwischen den Rippen Stringer eingesetzt werden.

Die zweite, hier favorisierte Mdéglichkeit sieht eine direkte Verbindung zwischen oberer
und unterer Deckhaut vor. Dies kann mit verschiedenen Konstruktionselementen, z.B.
mit Seilzligen oder Stegen, geschehen. Letztere kénnen gleichzeitig zur Versteifung in
Spannweitenrichtung genutzt werden. Die formvariable Rippe liegt in der Hautstruktur

2 Die elastische Deformation der Hinterkante bleibt bei dieser prinzipiellen Betrachtung unberiicksichtigt. Die
neue Anordnung erfillt also dieselbe Aufgabe wie die konventionelle L ésung.
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und braucht im Gegensatz zur ersten Losung nur Druckkrafte aufnehmen. Es kann also
auf eine aufwendige Lagerung verzichtet werden. Die Hautstruktur muf sich, da der
Abstand zwischen den Deckhauten vorgegeben ist, der Form der Rippen anpassen.

Die beiden in den letzten Abschnitten vorgestellten grundsatzlichen Konstruktions-
ansatze werden beim Hornkonzept realisiert.

2.2 Funktionsprinzip des Hornkonzeptes

Der in Bild 2.3 dargestellte hornférmige Tragkdrper wird an der starren Vorderkante
einer Landeklappe drehbar gelagert. Der Tragkdrper fungiert dadurch als formvariable
Rippe. Die Formvariabilitat zeigt sich bei der Betrachtung des in Bild 2.4 (oben)
gezeigten vertikalen Schnittes durch den Tragkdrper bei verschiedenen Drehstellungen.

starres Klappen-
vorderteil

Stege der
Horntrag- flexiblen

Lagerung korper Hautstruktur

Gleitschicht

Bild 2.4: Prinzipskizze fur das Hornkonzept
oben: Seitenansicht; unten: Draufsicht auf die Klappe ohne obere Deckhaut

Innerhalb der Klappe werden mehrere dieser Tragkodrper in Spannweitenrichtung
nebeneinander angeordnet (Bild 2.4 unten). Die gestrichelte Linie deutet die Lage der
Tragkorper bei extremen Schwenkwinkelstellungen an.

Uber die Tragkorper wird eine flexible Hautstruktur, bestehend aus einer oberen und
einer unteren Deckhaut, gespannt. Die Deckh&ute sind mit Stegen verbunden, so daR sie
formschlissig an den Tragkdérpern anliegen. Die Horntragkérper zwingen der
Hautstruktur ihre Form auf, die sich aus der jeweiligen Drehstellung der Tragkérper
ergibt. Dadurch entsteht das gewunschte Profil an der Hinterkante.

Die Tragkdrper liegen linienférmig an der Innenseite der Hautstruktur an. Beim
Schwenken der Tragkorper kommt es zu einer Relativverschiebung zwischen Deckhaut
und Tragkorper. Um ein reibungsarmes Verschieben zu ermdoglichen, mu im Kontakt-
bereich eine Gleitschicht vorgesehen werden.
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2.2.1 Elastische Hautstruktur

Die Hautstruktur besteht aus in Flugrichtung biegeweichen oberen und unteren
Deckhauten, die mit in Spannweitenrichtung verlaufenden Stegen verbunden sind. Die
Stege mussen die Relativverschiebung der Deckhaute aufnehmen. Dies ist, wie in Bild
2.5 dargestellt, durch Scharniergelenke oder mit Hilfe elastischer "Gelenke" mdglich.

Scharniere

%
/ / elastisches "Gelenk"
%

Bild 2.5: Ermdglichung der Relativverschiebung zwischen oberer und unterer Deckhaut durch
Scharniergelenke (oben) oder durch elastische Gelenke (unten)

Durch Scharniergelenke kann eine sehr leicht verformbare Hautstruktur realisiert
werden, da lediglich die elastischen Krafte zur Krimmung der Deckhé&ute (im Bild nicht
dargestellt) aufgebracht werden muf}. Mit biegeweichen Stegen bzw. elastischen
Gelenken sind die Verformungskréafte zwar insgesamt groéRer, allerdings ist diese
Konstruktion wartungsfrei und fertigungstechnisch einfacher zu realisieren. Im Rahmen
dieser Arbeit wird daher die Lésung mit elastischen Gelenken weiter verfolgt.

Zur Gewahrleistung der Relativverschiebung ist, wie erwéhnt, eine Offnung der
Hautstruktur erforderlich. Das Bild 2.6 zeigt hierfur zwei prinzipielle Moglichkeiten.

Offnung am

Vorderholm Offnung an

der Endkante

Bild 2.6: Offnung der Hautstruktur zur Realisierung der Relativverschiebung
links:  Nur Ober- oder Unterseite ist fest eingespannt
rechts: Feste Einspannung von Ober- und Unterseite, Offnung an der Endkante

In der rechten Darstellung ist die Ober- und Unterhaut fest eingespannt. Die Ver-
schiebung der Deckhaute erfolgt an der Endkante, was zu einem starken Kippen der
Stege im hinteren Bereich fuhrt. Ist die Verschiebung grolier als die Endkantenhdohe,
kdénnen keine Stege mehr eingesetzt werden. Es mul dann eine spezielle Linearfiihrung
(z.B. Fuhrung mit einer Schwalbenschwanzverbindung) vorgesehen werden, die die
Deckhaute an der Endkante miteinander verbindet und die Verschiebung erméglicht.

In der linken Darstellung ist lediglich die Oberhaut fixiert. Die Verschiebung der
Deckhaute wird in den Bereich der groRen Stege verlagert, was zu wesentlich geringeren
Kippwinkeln der Stege fuhrt. Die Endkante bleibt dabei geschlossen.

Das starke Kippen der Stege der ersten Losung flhrt zu einer extremen Bauraum-
einengung im hinteren Bereich. Andererseits lassen sich mit den Stegen mit elastischem
Gelenk die grolRen Kippwinkel der ersten Lésung nicht realisieren. Aus diesem Grund
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wird die zweite Losung weiter verfolgt. Auf die konstruktive Ausfiihrung der elastischen
Stege wird in Kapitel 3 eingegangen.

Im Schwenkbereich der Tragkorper missen die Stege ausgespart werden. In Bild 2.7 ist
ein Steg mit dem entsprechenden Ausschnitt skizziert.

Gleitschicht Horntragkorper

.

Bild 2.7: Ausschnitte fur Horntragkdrper

Um die Verformung der Haut im Kontaktbereich gering zu halten, ist die Aussparung
des Steges kreisformig. Mit einer Gleitschicht wird ein mdglichst reibungsarmes und
verschleil3freies Gleiten zwischen den Horntragkérpern und der Innenseite der
Hautstruktur ermoglicht.

2.2.2 Horntragkoérper

Ein Horntragkorper kann naherungsweise als Kegelstumpf beschrieben werden, dessen
Mittellinie gekrimmt ist. Fir die Lagerung geht der Korper im vorderen Bereich in
einen zylindrischen Teil Uber (Bild 2.8).

Zylindrischer Teil

Gekriimmter Teil e
Mittellinie

Bild 2.8: Horntragkdrper mit zylindrischem Ansatz

In seiner tragenden Funktion muR der Kérper sdmtliche an der Hinterkante anfallenden
Luftlasten an die Klappenvorderkante weiterleiten. Es ist aus diesem Grunde eine
biegesteife Auslegung erforderlich. Des weiteren hat der Tragkdrper die Funktion, der
elastischen Hautstruktur seine Form aufzuzwingen und damit das Profil entsprechend
zu wolben.

Zusatzlich tbernimmt der Tragkorper eine wesentliche, bereits in 2.1.1 beschriebene
Untersetzung der Luftkrafte. Die Luftlasten werden linienférmig in die Tragkorper
eingeleitet. Das dabei entstehende Biegemoment wird in der Lagerung der Klappen-
vorderkante abgesetzt (Bild 2.9). Durch die gekrimmte Mittellinie entsteht zusatzlich
ein Torsionsmoment, welches z.B. Uber einen Hebel zu einem Linearantrieb Ubersetzt
werden kann.
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Holmstege Gleitlager

Walzlager

Hebel flr
Linearaktuator

Lagerstumpf

Bild 2.9: Klappenvorderkante mit integrierter Tragkdrperlagerung

Die Lagerung kann, wie in der Abbildung dargestellt, tber eine Fest-Los-Lagerung
erfolgen. Hierflr sind in der Vorderkante zwei Holmstege erforderlich. Das Loslager
wird im Bild als Gleitlager und das Festlager als Kugellager ausgefihrt.

2.2.3 Prinzipielle Eigenschaften und Vergleich zum Stand der Technik

Mit dem Hornkonzept lassen sich sehr gleichmaRige, glatte, variable Konturverlaufe
sowohl auf der Oberseite als auch auf der Unterseite realisieren, da die Hautstruktur
formschlissig an dem gekrimmten Tragkorper anliegt. Die unter 1.2 gezeigten
Lésungen zeigen dagegen punktformige Stitzungen der Deckhaute, was zu lokalen
Krimmungsénderungen fuhrt.

Der verformbare Bereich, die eigentliche formvariable Hinterkante, besteht lediglich aus
zwei Strukturteilen, der Hautstruktur und den Horntragkérpern. Die Horntragkdrper
kénnen als monolitische Struktur sehr steif und leicht ausgelegt werden und weisen
gegenlber den oben beschriebenen Ausfiihrungen keine Gelenke, Fihrungen, Spindeln
oder andere Mechanismen auf. Dies macht die Konstruktion vergleichsweise wartungs-
freundlich.

Das Hornkonzept weist einen gegenuber dem Stand der Technik ein gedndertes
Wirkprinzip auf. Der KraftfluR ist so gestaltet, dal das durch die Luftkrafte
hervorgerufene Biegemoment nicht direkt durch aktive Elemente abgesetzt, sondern
durch die starren Horntragkorper. Der Tragkdrper setzt dieses Moment passiv im
Holmkasten ab.

Zur Verstellung der formvariablen Hinterkante ist ein relativ geringes Torsionsmoment
erforderlich welches mit vergleichsweise kleinen Aktuatorkréften gehalten werden.

Im néchsten Kapitel wird das vorgestellte Funktionsprinzip durch eine detaillierte
Konstruktion analysiert und verifiziert.



3 Analyse des Funktionsprinzips,
Auslegung der Strukturkomponenten

3.1 Einfuhrung

In diesem Kapitel wird eine Detailkonstruktion der Strukturkomponenten durchgefiihrt
mit dem Ziel, das in Kapitel 2 vorgestellte Funktionsprinzip des Hornkonzeptes zu
verifizieren. Es wird gepruft, ob es wunter Beibehaltung der erforderlichen
Struktursteifigkeit mdoglich ist, die Weiterleitung der Krafte zum Aktuator und die
gewinschte Verformung der Struktur zu garantieren, ohne dal es zu zu hohen
Materialbeanspruchungen kommt. Dazu werden Modelle und Verfahren erstellt, mit
denen das prinzipielle Systemverhalten des Hornkonzeptes berechnet und die
Strukturkomponenten ausgelegt werden kénnen. Die Modellierung und Analyse erfolgt
zum grélten Teil mit dem Finite-Elemente Softwarepaket ANSYS® und mit Hilfe des
Programms MATLAB. Analytische Berechnungen eignen sich wegen der hohen
Bauteilkomplexitaten lediglich zur Abschatzung und Plausibilitatsuntersuchung.

Die Auslegung des Hornkonzeptes wird durch eine Vielzahl von Faktoren beeinfluf3t.
Eine umfassende Optimierung ist wegen der groRen Anzahl von Systemparametern, die
sich zum Teil untereinander stark beeinflussen, sehr komplex. Das Bild 3.1 dokumen-
tiert die Abhangigkeiten und EinfluRfaktoren, die bei der Systemauslegung beachtet
werden mussen. Problematisch ist dabei zusatzlich, dafl? einige Randbedingungen und
Anforderungen zum Zeitpunkt der Auslegung nicht klar formuliert sind bzw. von ihr
selbst beeinflul3t werden.

Das Funktionsprinzip wird daher in diesem Kapitel zunachst an einem konkreten,
vereinfachten Beispiel analysiert, wobei nicht alle der in Bild 3.1 dargestellten Einflui3-
faktoren bertcksichtigt werden kénnen. Diese konkrete Auslegung dient dann als Basis
fur weitere Optimierungen des Gesamtsystems. Es kdnnen ausgehend von dieser
Referenz Parametervariationen durchgefihrt werden, um Sensitivitdten und Grenzen
der Auslegung des Konzeptes zu finden.

In Kapitel 5 werden die in diesem Kapitel erarbeiteten Ergebnisse mit dem Bau eines
Funktionsdemonstrators verifiziert. Es werden daher schon frihzeitig Fertigungs-
aspekte mit in die Auslegung einbezogen.

Die Modellierung und Analyse wird am Beispiel der auReren Landeklappe eines Airbus
A340 durchgefuhrt, da hierflr die notwendigen Basisdaten zur Verfligung stehen. Es
werden dadurch die globalen Geometriedaten, die Luftlasten, der Bauraum usw.
festgelegt.
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| Spannungsfeld Systemauslegung |

Systemanforderungen
- Profilgute

Randbedingungen
- Bauraum

- Welligkeit der Deckhaut _
. Systgmsteiﬁgkeit System - Energieversorgung
- Zuverldssigkeit Hornkonzept - Dehn- bzw. Spannungs-
- Wartbarkeit grenzen
- Wolblange Systemparameter
- Grad der Verwslbung - Tragkorperabstand
- Stellgeschwindigkeit - Anzahl der Stege
- Materialwanhl

- Spannweitige Differenzierung

- Redundantes Ausfallverhalten - Lagenaufbau und Wandstérken

- Lagerung der Tragkdrper
- Maximaler Horndrehwinkel

- Aktuatorauswahl
- Kinematikkonzept
Optimierungskriterien T AuRere EinfluRfaktoren

- Minimierung des Gewichtes - Aerodynamische Lasten
- Minimierung der Herstellkosten - Flugelverformung
- Maximierung der Zuverlassigkeit - Schwingungsanregung
und Robustheit - Klima (Temperatur, Feuchte ..)

Bild 3.1: EinfluRfaktoren flr die Systemauslegung

In den ersten Schritten mussen die Modelle so vereinfacht werden, daf3 die prinzipiellen
Eigenschaften unter Einflu der wesentlichen Rahmenbedingungen wie Bauraum und
Lasten analysiert werden konnen. Die zu Grunde gelegten Vereinfachungen, Rand-
bedingungen und Lasten werden im folgenden Abschnitt zusammengestellt.

3.2 Anforderungen Randbedingungen, Lasten und Annahmen

Wie bereits erwahnt, wird das Landeklappensystem der A340, im speziellen das der
auReren Landeklappe, als Referenzsystem herangezogen. Das Bild 3.2 zeigt die
Anordnung der Landeklappen am Fligel.

innere Landeklappe

auRere Landeklappe
Bild 3.2: Landeklappensystem der A340

Die auRere Landeklappe ist an drei Fiuhrungsschienen (Flap-Tracks) gelagert. In der
Abbildung (rechts) sind die sogenannten Flap-Track-Fairings, die Verkleidungsteile der
Flap-Tracks, dargestellt. Sie ragen Uber die Endkante des Flugels hinaus.
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In Bild 3.3 ist die Seitenansicht eines Flap-Tracks dargestellt. FUr Start und Landung
kann die Klappe Uber einen Wagen auf den Flap-Tracks verschoben werden, wobei eine
Pendelstlitze gleichzeitig eine Verdrehung der Klappe erzwingt.

Landeklappe

Pendelstiitze

|

Bild 3.3: Lagerung der Landeklappe an einem Flap-Track mit Wagen und Pendelstiutze

Die Landeklappe der A340 besitzt in Spannweitenrichtung eine unterschiedliche Tiefe
und Profilierung. In Bild 3.4 ist das FE-Modell der duReren Landeklappe dargestellt.

verstarkte Bereiche

Aufnahmen flr
Flap-Tracks

Bild 3.4: FE-Modell der aufleren A340-Landeklappe (aufbereitet aus [58])

Im Bereich der Flap-Tracks ist die Klappe verstarkt, was durch die unterschiedlichen
farblich gekennzeichneten Bereiche deutlich gemacht wird. Durch die Verformung der
Tragflugel wird der Klappe Uber die Tracks eine globale Verformung aufgezwungen. Die
aerodynamischen Lasten bewirken zusatzlich eine Durchbiegung und eine Torsions-
verformung der Landeklappe zwischen den Tracks. AuRerdem erfahrt die Klappe in
Flugrichtung eine Biegeverformung, die von der Torsion Uberlagert wird.

Zur Vereinfachung wird zunachst eine quasi 2-dimensionale Betrachtung vorgenommen,
so dal nur das Verformungsverhalten in Flugrichtung analysiert werden kann. Eine
3-dimensionale Betrachtung, bei der auch Verformungen in Spannweitenrichtung
analysiert werden, erfolgt in Kapitel 7. Es wird zunéchst ein kleiner Abschnitt der form-
variablen Hinterkante der Landeklappe betrachtet, fur den ein in Spannweitenrichtung
konstantes, trapezférmiges Profil angenommen wird und fir den damit auch die Rand-
bedingungen konstant sind.

3.2.1 Definitionen und Geometriefestlegungen

In Bild 3.5 werden die Bezeichnungen fir einen Landeklappenschnitt mit einer form-
variablen Hinterkante definiert. Der Schnitt befindet sich am inneren Track der auf3eren
Landeklappen (linker Track in Bild 3.4), also in der Mitte des gesamten Landeklappen-
systems, und ist senkrecht zum Vorderholm ausgebildet. Es ergeben sich danach
folgende MaRe fiir die in Bild 3.5 definierten Bezeichnungen.

Die Tiefe der Landeklappe wird mit cr bezeichnet und betragt 1650 mm. Die Wolbléange
wird fur diesen Schnitt auf cw.=1000 mm festgelegt. Der Wélbungsgrad wird durch den
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Winkel h definiert und wird auf 10 % der Fllgeltiefe ¢ bezogen. Diese betragt fur diesen
Schnitt 6000 mm. Der maximale Klappenwinkel betragt h =+15° wodurch sich ein
Ausschlag an der Endkante von Dz=+160 mm ergibt. Diese groBen Ausschlage
ermoglichen nach [2] den Einsatz der formvariablen Hinterkante als Querruder. Fur die
Widerstandsoptimierung sind lediglich +5° erforderlich. Die Bauhdhe an der Vorder-
kante betragt hv=180 mm und an der Endkante he=15 mm.

Formvariable
hy Hinterkante
R DZ
........................... * hE
10% c ........................ Dz
Col ]l

Bild 3.5: Bezeichnungen an der Landeklappe mit einer formvariablen Hinterkante

Far die Hautstruktur missen noch weitere Geometriedaten festgelegt werden, wie z.B.
die Anzahl und Position der Stege. Diese Festlegungen sind in Bild 3.6 zusammengefalit.

Stleg
= 2 3 Starres Endteil

h\/— 180 N

(o)
3 BN
LhE_=15 mm
—>

30 ds=140 220
C,,=1000

Bild 3.6: Geometriefestlegung fur die Hautstruktur

Es werden 5 flexible Stege mit &quidistantem Abstand ds eingesetzt, der 6. und 7. Steg
gehdrt zu einem starren Endteil. Die Begriindung fiur die Einfihrung dieser starren
Endkante erfolgt in Abschnitt 3.4.

Weiterhin wird in Bild 3.7 (links) der Tragkorperabstand definiert.

Entwdlbung

Neutralstellun
g/

-

Bild 3.7: Definition von Tragkérperabstand (links) und Tragkdrperdrehwinkel (rechts)
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Er wird mit dn bezeichnet und fur die folgenden Analysen auf 800 mm festgelegt. Es
sind damit insgesamt 12 Tragkdrper fur die Landeklappe erforderlich (vgl. Bild 3.4). Im
rechten Teil des Bildes wird der Tragkérperdrehwinkel b eingeflhrt. Der zugewdélbten
Hinterkante ist ein positiver und der entwdlbten ein negativer Winkel zugeordnet. In
der Neutralstellung ist der Winkel b=0.

Die vorgestellten Mafle und Daten sind keine willkirlichen Festlegungen, sondern
beruhen auf ersten Rechnungen und Abschatzungen, auf die aber hier nicht weiter
eingegangen werden soll.

3.2.2 Aerodynamische Belastung der Landeklappe (nach [59])

Die aerodynamischen Lasten sind abhangig von den Flugmanévern. Eine Ubersicht tber
die verschiedenen Lastfélle gibt das Bild 3.8.
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Bild 3.8: Druckverteilung Uber der Landeklappe fur die verschiedenen Lastfélle

Die aerodynamischen Lasten fur den Schnellflug, also bei eingefahrener Klappe, sind in
der Graphik farbig dargestellt. Bei diesen Lastfallen dichtet der Spoiler die Oberseite
der Landeklappe ab, so daR in diesem Bereich ein Teil der Lasten vom Spoiler
aufgenommen wird. An der Endkante des Spoilers entsteht entsprechend ein
Drucksprung (gestrichelte Linie).

Die Reisefluglast (Design Load) ist definiert als die Luftlast, die sich am Anfang eines
Reisefluges mit maximaler Flugmasse ergibt, also bei Erreichen der ersten Héhenstufe
(Initial Cruise Altitude). Diese Last wird fur Deformations- und Steifigkeits-
betrachtungen sowie flr Dauerfestigkeitsuntersuchungen herangezogen.

Die maximale im Flug auftretende Luftlast (Limit Load) resultiert aus einem Manover-
lastfall (2,5 g). Fur Festigkeitsbetrachtungen wird noch ein Sicherheitsfaktor von 1,5
beaufschlagt (Ultimate Load). Dies ist die maximale Last, die die Struktur ertragen
mul3, ohne zu versagen.

Die Abbildung zeigt auBerdem noch die Druckverteilung fir die maximale Last mit
ausgefahrener Klappe (Extended Flap), also fur den Langsamflug. Sie zeichnet sich
durch eine Saugspitze an der Nase der Klappe aus. Im Bereich der formvariablen
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Hinterkante Uberwiegen die Lasten fur den Schnellflug, so dal zun&chst nur diese
betrachtet werden.

Zu bemerken ist, daB sich die angegebenen Druckverteilungen aus einem Druck auf der
Unterseite und einem Sog auf der Oberseite zusammensetzen, wobei angenommen
werden kann, daf? sich Sog und Druck zu je 50 % des Gesamtdruckes aufteilen.

3.2.3 Steifigkeit

Fur die Auslegung der Strukturkomponenten des Hornkonzeptes ist die erforderliche
Steifigkeit der Landeklappe mit einer formvariablen Hinterkante eine der wesentlichen
Anforderungen. In [59] werden einige allgemeine Steifigkeitsanforderungen definiert,
wie z.B. die maximal zul&ssige Welligkeit der Deckhaute. Sie darf einen Wert von
b/a=0,005 nicht Uberschreiten, wobei b die Amplitude, also die Hohe des Wellenberges,
und a die halbe Wellenlange darstellt. Die Form einer Welle ergibt sich durch Druck
beaufschlagte Deckhaute, die an Rippen oder Stringern befestigt sind. Zusatzlich darf b
einen Maximalwert von 3 mm nicht tGberschreiten. Neben diesen lokalen Anforderungen
sind allerdings die globalen Steifigkeiten fur die Auslegung von grolierer Relevanz.

Zur Bestimmung der globalen Anforderungen wird die Steifigkeit der A340 Landeklappe
zu Grunde gelegt. Zunachst wird die erforderliche Steifigkeit der formvariablen
Hinterkante in Flugrichtung festgelegt, da diese die Auslegung der Tragkodrper
bestimmt.

Zur Bestimmung einer Referenzsteifigkeit wird das in Bild 3.4 vorgestellte FE-Modell
herangezogen. Der Vorderholm wird fest eingespannt, so dal? nur die Verformung der
Hinterkante analysiert wird. Durch den in Spannweitenrichtung unterschiedlichen
Lagenaufbau der Landeklappe schwanken die Steifigkeiten recht stark fur verschiedene
Segmente, so dal} eine allgemeine Aussage fur die Steifigkeit schwer mdoglich ist.

Das Bild 3.9 zeigt einen Ausschnitt des FE-Modells unter Reisefluglast und der starren
Einspannung an dem vorderen Holm. Der dargestellte Teil befindet sich in der N&he des
auBeren Tracks (vgl. 3.4), entspricht also dem definierten Referenzschnitt.
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Bild 3.9: Landeklappensegment der A340 unter Reisefluglast

Der GroR3teil der dargestellten Gesamtverformung an der Endkante von etwa 7 mm
resultiert aus dem hinteren Bereich der Landeklappe, der als Wabensandwich
ausgefuhrt ist.

Der Rippenbereich, der ja im wesentlichen durch den formvariablen Teil ersetzt werden
soll, verformt sich hingegen nur etwa 1,5 mm bis zum Sandwichibergang. Es wird daher
fur die Steifigkeit der formvariablen Hinterkante ein Kompromif3wert von Dz,=4 mm
angenommen. Dieser Wert gilt fur die Ausschlage der Endkante von +5° die den
Reiseflugbereich abdecken. Fur groliere Ausschlage, also fur die Querruderanwendung,
ist die ProfilgUte nicht in dem Malie relevant.
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Eine aktive Nachsteuerung der formvariablen Hinterkante wird hier nicht betrachtet,
der angegebene Steifigkeitswert gilt also als passive Struktursteifigkeit.

Nach der Festlegung einer Referenzsteifigkeit der formvariablen Hinterkante in
Flugrichtung, welche fur die Auslegung der Tragkdrper von Bedeutung ist, ist weiterhin
eine Referenz fur das Gesamtverformungsverhalten der Klappe erforderlich.

Auch hier werden entsprechende FE-Analysen? der A340 Landeklappe zu Grunde gelegt.
In Bild 3.10 ist die Verformung der Landeklappe Uber drei in Spannweitenrichtung
verlaufende Knotenreihen des FE-Modells dargestellt.
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Bild 3.10: Verformungslinien der A340 Landeklappe bei maximaler Luftlast

Die Linien zeigen die Verformung an der Vorderkante, der Endkante und einer
Knotenreihe bei etwa 30 % cr.

Die Darstellung ergibt sich aus zwei FE-Analysen, bei denen der Klappe die Verformung
der Flugel aufgezwungen wird, die sich bei maximaler Luftlast (Ultimate Load) ergibt.
Bei der ersten geschieht dies mit der zuséatzlichen maximalen Belastung der Klappe und
bei der zweiten ohne zusatzliche Luftlast. Aus der Differenz leitet sich die dargestellte
Verformung der Klappe, bei der nur die Luftlast wirkt, ab. In der Darstellung ist die
Verformung der Flap-Tracks enthalten. Aus diesem Grunde liegen die Minima der
Kurven nicht bei der Nullinie. Es ist erforderlich, die Differenz von Minima und Maxima
fur entsprechende Vergleiche zu Grunde zu legen. So betragt z.B. die Durchbiegung
zwischen dem inneren und dem mittlerem Track bei 30 % cr etwa 12 mm. FUr die
Reisefluglast sind diese Werte durch den Faktor 4 zu teilen.

Damit sind die fur die Auslegung der formvariablen Hinterkante notwendigen Rahmen-
daten festgelegt und es kann mit der Analyse begonnen werden. Im folgenden Abschnitt
wird zunachst die Form und Geometrie der Tragkdrper generiert.

3.3 Generierung der Tragkorpergeometrie, FE-Modell

Der Generierung der Tragkorpergeometrie kommt eine besondere Bedeutung zu, da
durch sie das Profil der Hinterkante bestimmt wird und es zu gewahrleisten ist, daf’ es
zu keinem Verklemmen oder zu groRem Spiel zwischen Tragkérper und Deckhauten
kommt.

% Die Ergebnisse der FE-Analysen wurden von der Dasa-Airbusin Bremen zur Verfiigung gestellt. Das
FE-Modell und die Analysen wurden mit NASTRAN erstellt.
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Die Form des Horntragkorpers wird im wesentlichen durch die Profilvorgabe fur die
Neutralstellung (b=0)und die extremen Wodlbstellungen (b=bma) bestimmt. Die
Zwischenstellungen stellen Linearkombinationen dieser beiden Profile dar.

Die Festlegung des maximalen Schwenkwinkels bmax von ist zentraler Bedeutung, da
durch ihn die Starke der Krimmung des Tragkorpers bestimmt wird. FlUr groRle
maximale Schwenkwinkel ist beispielsweise eine kleine Krimmung erforderlich.

Wie in 3.2 festgelegt, ist das Profil der Hinterkante in der Neutralstellung trapezférmig.
Der Tragkorper ist also nur in einer Ebene gekrimmt. Da keine Profilvorgaben flur die
formvariable Hinterkante vorliegen, wird diese Krimmung als konstant angenommen,
die Profilober- und unterseite bilden somit Kreissegmente. Nach [9] ist dies auch aus
aerodynamischer Sicht sinnvoll, da hiermit die geringsten Krimmungsradien des Profils
realisiert werden.

Zur Modellierung der Tragkodrpergeometrie* wird eine Mittellinie mit n Stutzstellen
definiert, an denen sich die einzelnen, zur Mittellinie senkrecht stehenden, kreis-
formigen Querschnitte aufreihen. Das Prinzip der Modellierung ist in Bild 3.11 skizziert.

\F’rofil

Mittellinie mit
n Stiitzpunkten

Umfangslinie mit
m Stiitzpunkten

Bild 3.11: Modellierung der Tragkdrpergeometrie durch eine Mittellinie, auf der kreisformige
Querschnitte aufgefadelt werden

Die Mittellinie wird entsprechend der Profilvorgaben, also durch rrrofit und der Definition
von bmax, vorgegeben. Die Querschnitte werden durch dieRadien rij beschrieben, wobei i
eine Stutzstelle der Mittellinie und j eine Stutzstelle des Kreisumfanges kennzeichnet.

Die zur Verfugung stehende Bauhohe fur den Tragkdrper innerhalb der Hautstruktur,
also die GroRe von rij, ist durch den Abstand zwischen Ober- und Unterhaut und damit
durch die Hohe der Stege bestimmt. Wirde dieser Abstand fur alle Drehwinkel konstant
sein, ware auch rj fur ein festes i konstant. Die Querschnitte der Tragkoérper waren
kreisformig. Die Kinematik der Hautstruktur fihrt jedoch zu Abweichungen der Quer-
schnitte von der Kreisform.

In Bild 3.12 (oben) ist der Tragkorper in zwei Positionen dargestellt, darunter ist die
entsprechende Verformung der Hautstruktur skizziert. Zwei Effekte, in der Abbildung
mit ® und @ gekennzeichnet, bewirken eine Abweichung von der Kreisform. Diese
Abweichung wird im folgenden als Abplattung bezeichnet.

Wegen der Relativverschiebung der unteren gegentber der oberen Deckhaut kommt es
zu einer Verformung der Stege, was zu einer Einengung des Tragkorpers, also zu einer
Abplattung fuhrt. Dieser Effekt ist mit ® gekennzeichnet und ist an den vorderen
Stegen am grof3ten.

Die Fixierung der Hautstruktur an der Oberseite der starren Vorderkante fungiert als
eine Art Drehpunkt fur die Hinterkante. Dies bewirkt, dal} sich die Hautstruktur mit

* Die Modellierung der Tragkérpergeometrie wird mit MATLAB durchgefiihrt.
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zunehmender Wélbung auf den Tragkdrper schiebt. Das Aufschieben der Deckhaut auf
den Tragkorper ist mit @ gekennzeichnet und bewirkt ebenfalls eine Einengung des
Bauraums.

Drehung des Tragkdrpers

Bild 3.12: Verformte Hautstruktur mit der entsprechenden Tragkorperschwenkstellung

Beide Effekte resultieren aus der Kinematik der Hautstruktur und missen bei der
Modellierung der Tragkdrpergeometrie berucksichtigt werden. Problematisch ist dabei,
daR die Tragkorpergeometrie selbst die Hautstrukturverformung vorgibt.

Es ist also erforderlich, die Verformung der Hautstruktur vorherzusagen, um den
Einflud auf die Tragkorperform zu bestimmen. Hierzu wird ein numerisch-
geometrisches Modell generiert, fur das zwei Annahmen getroffen werden:

1. Die Bogenlange der Deckhaute ist konstant, daf? heif3t Dehnungen der Deckhaute
in Flugrichtung werden vernachlassigt.

2. Die Verformung der Stege wird als reine Kippbewegung vereinfacht, daf heif3t
der Abstand der Verbindungspunkte der Stege mit den Deckhauten andert sich
nicht.

Die Vorgehensweise zur Modellierung ist in Bild 3.13 skizziert.

Bild 3.13: Modellierung der Hautstrukturverformung (Prinzipskizze)

Das Bild zeigt ein Trapezprofil fur die Neutralstellung mit dem Abstand der Ver-
bindungspunkte der Stege bs und Hohen h1,h2,.. . Aulerdem wird die obere Kontur des
maximal gewdlbten Profils vorgegeben. Diese wird durch ein Kreissegment mit den
Stitzstellen BO, B1,.. gebildet. Mit der Hohe h0 ist dann auch der Punkt AO definiert. Da
die Bogenlédnge der Deckhaute als konstant angenommen wurde, ist auch die Lange bs
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konstant. Unbekannt ist die Kontur der unteren Deckhaut der verformten Haut-
struktur. Diese wird mit folgendem numerisch-geometrischen Verfahren berechnet:

Vom Punkt AO aus wird ein Kreisbogen kbs mit einem Radius bs und ein weiterer
Kreisbogen khl vom Punkt B1 mit dem Radius hl geschlagen. Der Schnittpunkt dieser
beiden Kreissegmente wird mit Al bezeichnet. Der Punkt Al bildet den ersten
Stutzpunkt der verschobenen unteren Deckhaut. Von diesem Punkt wird ein weiterer
Bogen kbs und vom Punkt B2 ein Bogen kh2 geschlagen, wodurch man den Schnittpunkt
A2 erhélt und damit den zweiten Stitzpunkt. Mit der Wiederholung dieses Vorganges
erhalt man die Kontur der kompletten verschobenen Unterhaut bis zum Punkt AS5.
Dieses Verfahren lalt sich mit beliebig vielen Stitzpunkten realisieren, so daf} eine
glatte untere Kontur resultiert.

An der Offnung der Hautstruktur auf der Unterseite ergibt sich eine Verschiebung Ds
(Bild 3.13). Diese bewirkt die vertikale Verschiebung Ddv der unteren Deckhaut
gegenlber der Neutralstellung. Der Radius des Horntragkdrpers mufd in diesem Bereich
also um den Wert Ddv reduziert werden. Dies ist der in Bild 3.12 mit ® bezeichnete
Effekt. Er nimmt zur Endkante hin ab wodurch sich an anderen Positionen (z.B. A3)
kleinere Verschiebungen und damit kleinere Reduktionen der Radien ergeben.

Der zweite, in Bild 3.12 mit @ bezeichnete Effekt wird durch das Bild 3.14 erklart.

Deckhaut  Tragkérper

Bild 3.14: Aufschieben der Hautstruktur auf den Tragkérper

Wahrend die Bogenlange der Deckhaut bei der Verformung der Hautstruktur gleich
bleibt, andert sich die mit der Haut in Kontakt stehende Bogenlédnge des Horn-
tragkorpers mit dem Drehwinkel b. Dies soll durch die Markierungen an Deckhaut und
Tragkorper verdeutlicht werden. Die Differenz dieser Bogenldngen ist Dxi an der
i-ten Stutzstelle und an der Endkante Cxe. Mit dieser Differenz, dem Zuspitzungswinkel
der Profilendkante a und dem Durchmesser des Tragkorpers d(x) lalt sich die
Einengung berechnen. Dadurch ergibt sich z.B. am Ende des Tragkdrpers eine
Reduktion des Durchmessers von Dde=tan(a) = Dxe. Der Effekt nimmt nach vorne hin
linear ab und verschwindet an der Einspannung der oberen Deckhaut.

Beide Berechnungen, die des Effektes ® und @, werden fur eine diskrete Anzahl von
Wolbstellungen zwischen der Neutralstellung und der Maximalwdlbung durchgefihrt.
Fur jede Stellung ergibt sich durch die beiden beschriebenen Effekte ein entsprechender
Wert fur die Bauhohe innerhalb der Hautstruktur und damit fur ri.

Die nicht symmetrische Lagerung der Hautstruktur fuhrt zu einem unterschiedlichen
Verformungsverhalten der Hautstruktur fur die Zu- und Entwélbung. Dies verdeutlicht
das Bild 3.15.
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Der Effekt @, also das Aufschieben der Hautstruktur auf den Tragkdrper, ist beim
Entwolben deutlich schwacher ausgepragt. Es kommt sogar bei kleinen Drehwinkeln
zunachst zum gegenteiligen Effekt, so dall der Radius flr diese Drehwinkel vergréRert
werden muf3. Auch der Effekt ® hat beim Entwdlben einen deutlich geringeren Einfluf3.

—
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Bild 3.15: Verformung der Hautstruktur fur Zu- und Entwélbung

Wegen des unterschiedlichen Verhaltens ist die Berechnung der Radien fur positive und
negative Schwenkwinkel getrennt durchzufuhren, die Vorgehensweise ist jedoch
dieselbe.

Das Ergebnis der Modellrechnungen sind Radienverlaufe ri flr die Tragkorper-
drehwinkel von -bmax bis +bmax. Wegen der in Bild 3.15 gezeigten unterschiedlichen
Verformungen der Hautstruktur fir Zu- und Entwoélbung ist der entsprechende
Durchmesser des Tragkorpers di(- bmax)* di( bmax). Flr das Tragkdrperende ergeben sich
z.B. de(- bmax)=23,2 mm und de(bmax)=18,1 mm.

Dies bedeutet, dal? der maximale Drehwinkel kleiner als 90° sein muf, da es sonst zu
einer Unstetigkeit im Radienverlauf kommen wirde. Um weiterhin einen zu starken
Gradienten im Radienverlauf zu vermeiden, mufR ein geniigend groRer Ubergangsbereich
geschaffen werden, also ein Winkelbereich, der keinen Kontakt zur Haut hat.

Es stellt sich heraus, daR ein Ubergangsbereich von 40° ausreichend ist, wodurch sich
ein maximaler Schwenkwinkel bmax=- bmax =70° ergibt.

Das Ergebnis der Gesamtanalyse ist eine Matrix rij mit i=1:n und j=1:m. Im Bild 3.16
sind die angepaflten Querschnitte des Tragkdrpers als Resultat fur die Radien-
berechnung aufgezeichnet.

obere Deckhaut

Ubergangsbereich

-70°-

Stellung Stellung

untere Deckhaut

Neutralstellung

Bild 3.16: Angepalite Querschnitte des Tragkdrpers
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An den kleinen Querschnitten am Tragkorperende 1aRt sich deutlich der Einflul3 des
Effektes @, also des Aufschiebens der Hautstruktur, erkennen. Die Querschnitte sind
stark oval.

Am grofRen Querschnitt (dunkelblaue Linie) ist in der +70°-Stellung gegentber der
Neutralstellung eine Einbuchtung zu erkennen. Die Abplattung betragt hier etwa 5 mm.

Mit dem vorgestellten numerisch-geometrischen Naherungsverfahren lassen sich die
Verformungen der Hautstruktur und damit der Horngeometrie flr beliebige Profile
berechnen.

Die Matrix rij steht damit far weitere Berechnungen zur Verfligung. Mittels Inter-
polation wird eine, von den vorher bestimmten Stutzstellen unabhéngige, Punktwolke
N,. erzeugt. Mit einer kosinusformigen Kontur wird der Ubergang von dem horn-
formigen Bereich in den zylindrischen Bereich realisiert. Die Punkte bilden direkt die
Knoten eines FE-Modells und werden entsprechend zu Elementen verbunden [60]. Das
Ergebnis ist in dem Bild 3.17 als Drahtmodell dargestellt.

Bild 3.17: Drahtgitter des Horntragkdérpermodells

Das Modell wird in ANSYS® weiter bearbeitet und besteht ausschliellich aus recht-
eckigen Elementen, die sich zum dinnen Ende des Tragkdrpers hin entsprechend
verkleinern. Die Netzdichte ist in beiden Richtungen des Modells frei wahlbar.

3.4 Verifikation des Funktionsprinzips

Ziel ist es, das Funktionsprinzip des Hornkonzeptes mit Hilfe des im letzten Abschnitt
erstellten Tragkdérpermodells zu verifizieren. Dies ist nur mit einer realistischen
Abbildung der Interaktion zwischen Tragkorper und Hautstruktur moglich. Es muf? also
ein Modell aufgebaut werden, mit dem das Kontaktverhalten zwischen Tragkdrper und
Deckhauten analysiert werden kann. Dazu ist zunachst die Generierung eines FE-
Modells der Hautstruktur erforderlich, in das der Tragkorper eingebettet wird.

3.4.1 FE-Modell der Hautstruktur mit integriertem Horntragkorper

Die Modellierung der Deckhaute und Stege erfolgt mit Schalenelementen®. Die Stege
werden im Schwenkbereich der Tragkdrper unterbrochen. Das Bild 3.18 zeigt den
Modellaufbau mit dem bereits eingebetteten Tragkdorper.

Um das globale Strukturverhalten méglichst realistisch darzustellen, sind in den Stegen
elastische "Gelenke" vorgesehen. Sie werden durch entsprechende diinne Bereiche in den
Stegen realisiert. Auf die Problematik der biegeweichen Stege wird in 3.6 detailliert
eingegangen.

® Mit Schalenelementen kénnen nur Spannungen und Dehnungen in der Schalenebene analysiert werden. Sie
sind geeignet fir die Analyse diinnwandiger Strukturen.
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Die Modellierung der Interaktion zwischen Tragkérper und Hautstruktur wird durch
sogenannte Kontaktelemente ermdglicht. Diese Kontaktelemente werden zwischen den
Knoten der Horntragkoérper und den Elementen der Hautstruktur gebildet [61]. Durch
die "Berthrung" eines Knoten des Tragkérpers mit einem Hautelement wird eine
Steifigkeit (Kontaktsteifigkeit) aufgebaut, die den Knoten an der weiteren Durch-
dringung der Elementebene hindert.

Bild 3.18: Aufgeschnittenes Segment des FE-Modells der Hautstruktur mit eingebettetem
Tragkdrper

Die Kombination jedes Tragkdrperknotens mit jedem Hautelement wirde zu mehreren
Millionen Kontaktelementen fihren. Um die Anzahl mdglichst gering zu halten, muf3 die
Kombinationsmdoglichkeit eingeschrankt werden. Dies geschieht zum einen durch die
Modellierung eines Kontaktbereiches, der in dem Bild pink dargestellt ist und in
mehrere Teilflachen unterteilt ist, zum anderen durch eine Abschétzung der durch die
Drehung der Tragkodrper in Kontakt kommenden Knoten und Elemente. Mit diesen
Einschrankungen a3t sich die Anzahl auf einige Tausend Kontaktelemente reduzieren.

Bei dem in Bild 3.18 dargestellten Klappensegment ist der in 3.2.1 definierte Trag-
kérperabstand von 800 mm zu Grunde gelegt. Die Freiheitsgrade der Rander des
Segmentes werden gekoppelt, so dal eine unendlich lange Klappe simuliert wird. Der
Tragkorper wird an seinem kurzen Stumpf eingespannt, die Lagerung des Tragkorpers
in der Klappenvorderkante wird hier also zunéchst nicht simuliert. Die Vorgabe des
Schwenkwinkels erfolgt an der Einspannung des Tragkorpers. Die Luftlasten kénnen als
Druck auf der Ober- und Unterseite beaufschlagt werden. Dieser entspricht der in
Bild 3.8 angegebenen Druckverteilung.

3.4.2 Analyse der Hautstrukturverformung, Pal3genauigkeit

Es wird zunachst untersucht, ob die unter 3.3 beschriebene Modellierung der Haut-
strukturverformung mit den Ergebnissen der Finite-Elemente-Analyse Ubereinstimmt.

Dazu wird die erste Rechnung mit einem Tragkorperdrehwinkel von b=60° ohne
Beaufschlagung der Luftlast durchgefihrt. In Bild 3.19 ist das Ergebnis dieser
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Rechnung mit einer Seitenansicht dargestellt. Das Bild demonstriert qualitativ die gute
PalRgenauigkeit des Tragkorpers in der verformten Hautstruktur.

Bild 3.19: Seitenansicht der zugewdlbten Klappe

Der Vergleich der in 3.2 simulierten Kontur der Hautstruktur mit den Ergebnissen der
FE-Analyse zeigt eine sehr gute Ubereinstimmung. Dies verdeutlicht ein beispielhafter
Vergleichswert. Es ergibt sich fir die Verschiebung Ds der unteren Haut (siehe
Bild 3.13) der entsprechenden Rechnung aus 3.2 ein Wert von Ds(GEO)=27,8 mm
(GEO=Geometrische Bestimmung aus 3.2). Der zugehdrige Wert aus der FE-Rechnung
ist Ds(FE)=27,7 mm (FE=FE-Rechnung). Die sich daraus ergebende Bauraumeinengung
ist Ddv(GEO)=4,4 mm und Ddv(FE)=4,2 mm. In der leichten Differenz der letzten Werte
macht sich der Einflul3 der elastischen Verformungen bemerkbar, die bei der geo-
metrischen Modellierung nicht mit einbezogen wurde. Es kommt bei der FE-Analyse
gegentber der Annahme zu geringeren Einengungen, da die Deckhaute im Kontakt-
bereich leicht nachgeben. Diese geringe Abweichung lait sich durch eine Vorspannung
der Haut ausgleichen. Dies kénnte durch ein Aufschieben der Hautstruktur auf die
Tragkorper um etwa 4 mm erreicht werden. Weitere Untersuchungen mit negativen
Woélbungen zeigen ebenfalls eine sehr gute Ubereinstimmung.

Mit dem unter 3.2 vorgestellten Verfahren zur Modellierung der Hautstruktur-
verformung lassen sich also die Tragkdrperkonturen gut bestimmen.

Die Randfaserdehnungen der Deckhaute betragen fir die Rechnung von Bild 3.19 bei
einer Hautdicke von tv=3 mm maximal 0,08 %. Die hohen Werte treten an den Steg-
anbindungen und im Kontaktbereich der Tragkérper auf. Auflerhalb dieser hoher
belasteten Bereiche ergeben sich Werte von etwa 0,05 %. Der theoretische Vergleichs-
wert laBt sich aus dem vorgegebenen Kriummungsradius rerfii (Siehe Bild 3.11)
berechnen. Dieser betragt flr die starker gekrimmte Unterseite 3,06 m. Damit ergibt
sich mit e=t/(2" rprori) €in Wert von 0,049 % und somit eine gute Ubereinstimmung.

Die Deckhaute werden also durch die Biegeverformung relativ gering beansprucht. Eine
Analyse des Verformungsverhaltens der Stege erfolgt in Abschnitt 3.6.

Zu bemerken ist, dal} die Verformungskrafte fast ausschlieBlich am Ende des Trag-
kdrpers aufgebracht werden. Dies fuhrt zu einer hohen Belastung in diesem Bereich. Im
nachsten Abschnitt werden MaRnahmen zur Minimierung dieser Lasten diskutiert.

3.4.3 Minimierung der Linienlast zwischen Hautstruktur und Horntragkorper

Die Kraftubertragung zwischen Tragkorper und der Innenseite der Deckhéaute erfolgt
linienférmig Uber die gesamte Lange des Tragkorpers. Die Hohe der Linienlast q gibt
dabei ein MaR fur die Belastung der Kontakt- bzw. Gleitschicht zwischen Tragkdrper
und Deckhaut an. Da sich die zur Verformung notwendigen Krafte auf das Trag-
kérperende konzentrieren, fuhrt dies zu hohen Linienlasten. Einen zusatzlichen
negativen Effekt bewirkt das "scharfkantige" Ende des Horntragkérpers. Dies fuhrt zu
einem Aufkanten des Tragkorperendes auf der Deckhaut (Bild 3.20).
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Tragkdrperende

Deckhaut

TAufkanten

Bild 3.20: Aufkanten des Tragkdrperendes auf der Deckhaut

Eine Reduktion der hohen Belastung des Tragkdrperendes wird durch zwei MaRhahmen
erreicht:

1. Im hinteren Bereich der Hautstruktur werden Rippen eingesetzt, diese sind bereits
in Bild 3.18 dargestellt. Die Tragkorperkontur muf3 dementsprechend in diesem
Bereich trapezformig ausgeftihrt werden.

2. Der Durchmesser des Tragkorpers wird auf den letzten 100 mm kosinusformig bis
auf maximal 10% reduziert, so dall sich die Deckhaut gleichmaRig an dem
Tragkorper anschmiegt.

Das starre Endteil hat eine Lange von 220 mm (siehe Bild 3.6). Der Tragkodrper wird am
Ende mit einem Ubergang leicht im Durchmesser reduziert. Dies geschieht mit einem
Verlauf, der einer Kosinuskurve entspricht.

Diese MaRnahmen bewirken einen gleichméaRigeren Verlauf der Kontaktkrafte. Das Bild
3.21 (oben) zeigt die auf den Horntragkérper wirkenden Kontaktkrafte fir b=60° und
mit Beaufschlagung der Reisefluglast.
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Bild 3.21: Belastung des Tragkdrpers durch die Linienlast
oben: Darstellung der auf den Tragkdrper wirkenden Kontaktkrafte
unten: Ubertragung der Kontaktkrafte und Berechnung der Linienlast durch
Mittelung

Die Krafte werden in Form von Pfeilen dargestellt. Im dem unteren Diagramm sind
diese Krafte als Kreuze noch einmal aufgetragen. Durch Mittelung dieser Krafte ergibt
sich eine Kurve fur die Linienlast (rote Linie). Die Linienlast erreicht im Bereich der
Stege ihre Maximalwerte. Am Ende des Tragkdrpers ist noch eine leichte Erhéhung der
Last zu erkennen, sie bleibt aber unter dem Maximalwert.
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Wie vergleichende Rechnungen zeigen, ist die Belastung am Ende des Tragkdrpers fast
ausschlieRlich auf die elastischen Reaktionskrafte der Hautstruktur zurickzufihren,
wahrend im vorderen Bereich fast nur die aerodynamischen Kréfte wirken. Bei anderen
Lastfallen ist also fur den hinteren Bereich mit gleich hohen Linienlasten zu rechnen,
wahrend im vorderen Bereich ein linearer Zusammenhang mit den Luftlasten besteht.

Es lassen sich folgende Werte flr die Lastfalle nach Bild 3.8 zusammenfassen :
Maximale Linienlast fur Design Load: OmaxReise=12 N/mm
Maximale Linienlast fur Ultimate Load: Omax =48 N/mm

Diese Maximalwerte ergeben sich fur die starke Zuwdlbung. Im normalen Reiseflug sind
die Profile schwacher gewdlbt, so daf sich, z.B. fur Dauerbelastungsversuche, die
angegebenen Werte noch etwas reduzieren.

3.4.4 Profilgute

Die Profilgute ist durch die Welligkeiten der Deckhaute in Spannweitenrichtung und
durch die Durchbiegung der Klappe in Flugrichtung gekennzeichnet. Diese hangt
malfigeblich von der Tragkodrpersteifigkeit ab, auf die detailliert in Kap. 3.5 eingegangen
wird. Die Welligkeit ist durch die Steifigkeit der Hautstruktur bestimmt. Der EinfluR3
der Hautstrukturverformung laf3t sich aus der Differenz der Gesamtverformung und der
Tragkorperverformung ermitteln. Das Bild 3.22 zeigt das Resultat einer Analyse mit
Reisefluglast in der Neutralstellung.

Verschiebung
in z-Richtung [mm]
= .31958
.63016
« 95874
1.276
e BT
1.917
T R
mm Z-557
2.B70

Bild 3.22: Verformung der formvariablen Hinterkante in der Neutralstellung unter Reisefluglast

Die Gesamtverformung an der Endkante des Gesamtsystems betragt Dze=2,9 mm,
wahrend der Tragkorper sich um etwa 1,9 mm verformt (im Bild nicht gezeigt). Die
Hautstrukturverformung, welche im wesentlichen aus der Nachgiebigkeit der Deckhaut
im Kontaktbereich der Tragkdrper resultiert, bewirkt demnach etwa eine Verformung
von einem Millimeter an der Endkante. Es entsteht eine Welligkeit in
Spannweitenrichtung, welche durch die Farbkonturierung in Bild 3.22 gekennzeichnet
ist. Sie betragt auf dem 800 mm breiten Segment auf der Oberseite maximal 0,3 mm und
auf der Unterseite 0,6 mm. Nach [59] ware hier eine Welligkeit von 3 mm zulassig.
Selbst auf der aerodynamisch weniger bedeutenden Unterseite werden die
Anforderungen demnach gut erfullt.
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3.4.5 Diskussion der Ergebnisse

Die Analysen zeigen, dal3 sich mit dem FE-Modell der Hautstruktur mit eingebettetem
Tragkorper das globale Verformungsverhalten sehr gut berechnen lalt und Aussagen
Uber Profiltreue, PaRgenauigkeit des Tragkorpers und der Linienlast zulaf3t. Die Trag-
korperform und der Aufbau der Hautstruktur konnte mit Hilfe dieses Modells optimiert
werden [61].

Die Berechnungen zeigen weiterhin, dafl die Welligkeitsanforderungen gut erflllt
werden, und dies gilt, wie weitere Analysen zeigen, auch fir wesentlich gréRere
Tragkorperabstande. Dabei steigt naturlich die Belastung der Tragkodrper linear mit
dem Abstand an.

Mit den Ergebnissen des vorgestellten FE-Modell wird die prinzipielle Funktions-
fahigkeit des Hornkonzeptes fur die formvariable Hinterkante bewiesen. Mit den nun
folgenden Auslegungen wird auch gezeigt, dal} die erforderlichen Steifigkeiten und
Festigkeiten der einzelnen Strukturkomponenten realisierbar sind.

3.5 Auslegung der Horntragkorper als Faser-Kunststoff-Verbund
(FKV)

Die Horntragkorper sind die zentralen Elemente des Hornkonzeptes. Sie tragen die
gesamten aerodynamischen Lasten der Hinterkante und leiten sie an die starre
Klappenvorderkante weiter. Eine genaue Analyse der Steifigkeits- und Festigkeits-
eigenschaften ist daher erforderlich. Wegen der komplexen Gestalt der Tragkdrper und
hohen Steifigkeitsanforderungen ist eine Ausfiihrung als FKV sinnvoll [60]. Die Analyse
und Auslegung erfolgt ebenfalls mit dem in Abschnitt 3.3 vorgestellten FE-Modell.

3.5.1 Vorbetrachtungen, Randbedingungen und Lasten

In [60] wurden verschiedene Lagerungsmoglichkeiten diskutiert. Dabei zeigte sich, daf
sich die Querkraft und das Biegemoment bei dem gegebenen Bauraum (vgl. Bild 3.8) am
besten durch eine Fest-Los-Lagerung absetzen lassen (Bild 3.23).

Flansch e < Festlager

Loslager
/

i\
Hebel fiir _
Aktuator Rillenkugellager ~ Gleitlager ~ Hornstruktur

Bild 3.23: Prinzip der Lagerung, Freiheitsgrade im FE-Modell

Das Loslager wird im FE-Modell durch Fesselung der Freiheitsgrade in radialer
Richtung modelliert. Am hinteren Knotenring werden alle Freiheitsgrade festgelegt,
wodurch das Festlager simuliert wird.

Die aerodynamischen Lasten werden, wie in Kapitel 2 beschrieben, Uber die Deckhaut
der flexiblen Hautstruktur linienformig auf die Tragkorper Ubertragen. Im FE-Modell
werden diese Lasten durch eine Druckbelastung der mit der Hautstruktur in Kontakt
stehenden Elemente simuliert. Die Hohe der Druckbelastung richtet sich nach der
Druckverteilung aus 3.2 und dem entsprechenden Lastfall.
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Die Auslegung erfolgt mit 8-knotigen Schalenelementen, die eine Analyse mit bis zu 100
orthotropen Schichten zulassen. Analytische Vorauslegungen des Horntragkoérpers mit
Hilfe der klassischen Laminattheorie sind in [60] zu finden.

Aus fertigungstechnischen Grinden werden nur CFK-Lagen parallel zur Tragkdrper-
langsachse (x-Achse), also in 0° senkrecht dazu in 90° und in *45° gelegt. Dies
ermoglicht auch den Einsatz von Gewebe (vgl. Kap 5).

3.5.2 FE-Analyse

Die Biegebelastung wird hauptsachlich durch die 0°-Lagen auf der Zug- und Druckseite
aufgenommen. Die *45°-Lagen nehmen den Schub aus der Biegebelastung und die
Torsionsbelastung auf. Durch die linienformige Krafteinleitung kommt es zu einer
Ringbelastung, die durch die 90°-Lagen aufgefangen wird. Der prinzipielle Aufbau des
Mehrschichtverbundes der Wandung ist in Bild 3.24 dargestellt.
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Bild 3.24: Lagenaufbau der Tragkdrperwandung

Die aulien liegenden 90°-Lagen bilden mit den innen liegenden 0°- und + 45°-Lagen eine
Art Sandwichverbund mit hoher Ringsteifigkeit, wodurch nur ein geringer Anteil an 90°-
Lagen notwendig wird. Die Vermeidung des direkten Kontaktes zwischen 0°- und 90°-
Lagen verhindert hohe Spannungen aufgrund der unterschiedlichen Warmeaus-
dehnungskoeffizienten bei Temperaturbelastung, was gerade bei dickwandigen Rohren
aus FKV oft zu Problemen fihren kann [62].

Die drei Belastungsarten steigen zu groReren Durchmessern des Tragkorpers an. Es
bietet sich daher eine in x-Richtung gleichbleibende relative Dickenverteilung der
einzelnen Schichten an. Es werden vier Stellen (A;B;C;D) definiert, an denen die
Schichtdicken angegeben werden (Bild 3.25). Zwischen diesen Stitzstellen wird die
Wandstarke linear interpoliert.

Bild 3.25: Dickenverteilung der Tragkdrperwand

Erste Rechnungen mit HT-Fasern (HT-High Tension, Materialwerte sind im Anhang
zusammengestellt) zeigen, dall die aufgrund der in 3.2 festgelegten maximalen
zulassigen Durchbiegung erforderliche Biegesteifigkeit der Tragkdrper leicht durch
einen hohen Anteil an 0°-Lagen zu realisieren ist. Zur Aufnahme der Ring- und
Torsionsspannungen sind vergleichsweise geringe Anteile der 90°- und z*45°-Lagen
erforderlich.
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Die Auslegung des Tragkorpers mit den mechanischen Lasten bereitet also keine
Probleme. Werden die mechanischen Lasten jedoch mit einer Temperaturbelastung
kombiniert, so kommt es bei maximaler Last (Ultimate Load) und einer Temperatur-
differenzé von DT=-120°C zu relativ hohen Querzugspannungen in den einzelnen
Schichten.

Diese hohen Spannungen resultieren daraus, daf3 sich z.B. die 90°-Schicht in x-Richtung,
also quer zur Faserrichtung, aufgrund des hohen Matrixausdehnungskoeffizienten stark
zusammenziehen will, aber von der 0°-Schicht, die quasi keine Temperaturausdehnung
hat, daran gehindert wird. Die Spannungen liegen bei maximal 45 N/mm?2, zulassig sind
im allgemeinen nur 35 N/mm?2 (vgl. Anhang). Diese geringe Festigkeit entsteht bei hohen
Temperaturen und hoher Luftfeuchtigkeit. Bei geringen Temperaturen, die ja fur die
hohen Spannungen ausschlaggebend sind, liegt die Querzugfestigkeit bei 70 N/mm?2; es
kann also davon ausgegangen werden, dal noch ausreichende Festigkeitsreserven
vorhanden sind.

Wegen der sonst so geringen Anforderungen an die Festigkeit des Tragkérpers durch die
mechanischen Lasten bietet sich eine Auslegung mit Hochmodulfasern an (die
Kennwerte fir HM-Fasern finden sich im Anhang), wodurch eine deutliche Gewichts-
reduktion zu erwarten ist. Die verwendete HM-Faser hat etwa das doppelte E-Modul bei
ahnlich hoher Festigkeit wie die HT-Faser.

3.5.3 Optimierter Aufbau

Mit einem optimierten Aufbau, der auch fur die Fertigung der Tragkorper (Kapitel 5)
eingesetzt wird, wird mit den HM-Fasern ein rechnerisches Strukturgewicht von 2,1 kg
erreicht. Dieses Gewicht bezieht sich wiederum auf einen Tragkdrperabstand von 800
mm und auf eine Lange des zylindrischen Teils des Tragkorpers von 300 mm.

Die Dickenverteilung ist nach den Bezeichnungen von Bild 3.25:

Ort A B C D
Dicke [mm] 3 5 4 1

Der prozentuale Dickenanteil der Einzelschichten von innen nach aulRen ist dabei:

Schicht 90° + 45° 0° + 45° 90°
Anteil [%] 5 10 70 10 5

Beispielhaft ist in Bild 3.26 die Verformung des Tragkorpers in z-Richtung unter
Reisefluglast dargestellt. Die Durchbiegung betragt am dinnen Ende maximal ca. 2,1
mm. Dieser Wert korrespondiert zu dem angegebenen Steifigkeitswert der Klappen-
hinterkante aus 3.2.3 von 4 mm. Die Steifigkeitsanforderungen werden also gut erftllt
und es sind noch Reserven fur die Verformungen der Lagerstellen in der Klappen-
vorderkante (vgl. 3.7) und fur Hautstrukturverformungen vorhanden (vgl. 3.4.3).

Das Bild zeigt durch die starke Uberhéhung auch die Verformung der Querschnitte des
Tragkorpers aufgrund der Ringbelastung. Die maximale Kreisquerschnittsverformung

® Die Temperaturdifferenz bezieht sich dabei auf eine Referenztemperatur, bei der die Eigenspannungen des
FKV verschwinden und die Struktur als spannungsfrei anzusehen ist. Dieser Zustand ist jedoch abhéngig vom
Relaxationsgrad und damit von dem Lageralter der Struktur. Nach mehrwdchiger Lagerung kann von einer
weitgehenden Relaxation ausgegangen werden, so dal3 hier von Spannungsfreiheit bei einer Temperatur von
50°C unterhalb der Hartetemperatur (120°C) ausgegangen werden kann. Die minimal nachzuweisende
Temperatur unter Belastung betrégt —-50°C. Daraus ergibt sich ein nachzuweisender Differenzwert von 120°C.
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betragt hier 0,3 mm und liegt somit in der gleichen GrélRenordnung wie die lokalen
Verformungen der Hautstruktur aufgrund der Linienlast (vgl. 3.4.2).
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Bild 3.26: Verschiebung unter Reisefluglast

3.5.4 Diskussion der Ergebnisse

Die Ausfihrungen der letzten beiden Abschnitte zeigen, daR es prinzipiell keine
Probleme bereitet, die Steifigkeits- und Festigkeitsanforderungen zu erfullen. Dies
zeigen auch Untersuchungen mit dem speziell fir Faser-Kunststoff-Verbunde
entwickeltem Festigkeitskriterium nach Tsai-Wu [63,64], welches in ANSYS®
implementiert ist.

Eine Erhéhung des Tragkdrperabstandes ist ohne weiteres moéglich, indem lediglich mit
Hornabstand die Schichtanteile linear erhdht werden. Dabei nehmen die Querzug-
spannungen aufgrund der Temperaturbelastung sogar ab. Dies zeigen Rechnungen mit
Lasten, die dem dreifachen Tragkdrperabstand entsprechen.

Weitere Gewichtseinsparungen lassen sich lediglich durch geringere Steifigkeits-
anforderungen erreichen. Allerdings lalt sich aufgrund der minimalen zur Verfigung
stehenden Dicken von CFK-Prepreg-Halbzeugen (Tapes) nicht jeder beliebige Aufbau
fertigungstechnisch realisieren, da nur diskret abgestuft werden kann. Auf die
Fertigungsproblematik wird in Kapitel 5 eingegangen. Rechnerisch ist bei einer reinen
Festigkeitsauslegung ein Tragkorpergewicht von deutlich unter 2 kg mdéglich.

3.6 Flexible Stege

Ublicherweise dienen Stege, z.B. Holmstege, der Ubertragung von Schub, indem sie die
zug- und druckbelasteten Gurte eines belasteten Biegetragers miteinander verbinden.
Die Stege der Hautstruktur missen zusatzlich die Relativverschiebung der Deckhaute
aufnehmen (vgl. Kap 3.3), sie sind also entsprechend biegeweich auszulegen. Auf3erdem
mussen Aussparungen im Schwenkbereich der Tragkorper vorgesehen werden.

Ziel ist es, die Stege so auszulegen, daR die Verformungskrafte fur die Hautstruktur
minimal werden. Aufgrund der erforderlichen Elastizitdt der Hautstruktur werden
sowohl die Deckh&ute als auch die Stege als FKV-Struktur ausgefuhrt.
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3.6.1 Modellierung und Auslegung der biegeweichen Stege, nach [65]

Es wird ein separates FE-Modell fir die biegeweichen Stege als FKV-Struktur erstellt,
mit dem auch die lokalen Effekte an dem Ubergang der Stege zur Deckhaut analysiert
werden kénnen.

Das aus der Verformung der Stege resultierende Biegemoment wird Uber die Deckhéaute
in die Stege geleitet. Zusatzlich werden die aerodynamischen Krafte der Oberseite Uber
die Stege an die Unterseite tUberfuhrt. Beides kann zu kritischen Aufziehspannungen an
der Anbindung der Stege zu den
Moment
N Deckhauten fuhren (Bild 3.27).

Wie in der Darstellung zu sehen ist, bilden

Aufziehspannung sich die Aufziehspannungen senkrecht zur

Faserebene aus, in der der Verbund nur

geringe Festigkeiten besitzt. Die Analyse

Fasern ——/  Deckhaut dieser Spannungen senkrecht zur Ebene

erfordert eine Modellierung mit Volumen-

elementen, da nur mit ihnen dreidimen-

sionale  Spannungszustande analysiert

werden koénnen. Mit Schalenelementen lassen sich nur ebene Schichtspannungen
berechnen.

Bild 3.27: Aufziehspannungen, nach [65]

Das Bild 3.28 zeigt den prinzipiellen Aufbau des FE-Modells mit Volumenelementen.
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Bild 3.28: Modellierung des biegeweichen Steges
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Das Modell beinhaltet, wie dargestellt, die Deckhaute, den eigentlichen Steg und auch
einen Klebefilm und einen Kleberzwickel, der den Zwischenraum zwischen den beiden
Ausrundungen ausfullt (vgl. mit Kap 6).

Von der Klebefahne aus verjingt sich der Steg Uber einen konischen Teil zu einem
dinnen Bereich, der im folgenden als Gelenk bezeichnet wird. Dieser Bereich soll wegen
seiner geringen Biegesteifigkeit die Verformung auf sich ziehen und dadurch den
Bereich der Anbindung entlasten.

Durch diese Auslegung kénnen sowohl die Aufziehspannungen im Anbindungsbereich
als auch die Randfaserspannungen im Gelenk weit unter den zul&ssigen Spannungen
gehalten werden. In Bild 3.29 sind beispielhaft die Spannungen der Decklagen in
Faserrichtung dargestellt. Der optimierte Lagenaufbau im Gelenkbereich ist ebenfalls
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skizziert (die zugrunde gelegten Materialdaten sind im Anhang gelistet). Der Aufbau
richtet sich bereits nach den fiur die Fertigung verfigbaren Materialien (siehe hierzu
Kapitel 5).

Als Randbedingung wird die maximale Relativverschiebung der Deckhaute und die aus
den maximalen aerodynamischen Kréaften resultierende Zugbelastung aufgegeben.

Lagenaufbau "Gelenk"
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Bild 3.29: Stegverformung, Spannungen der Randfaserschicht

Die resultierenden Spannungen konzentrieren sich wie gewinscht bei sehr geringem
Niveau auf den Gelenkbereich, der Anbindungsbereich wird dabei stark entlastet. Dies
gilt insbesondere fur die Aufziehspannungen, die mit dem gewahlten Aufbau auf unter
10 N/mm2 (zulassig sind 35 N/mm?, siehe Anhang) gebracht werden konnten.

Die Gelenkdicke betragt 0,72 mm. In den konischen Teilen nimmt schrittweise der
Anteil an +45°- und —45°-Lagen zu, um mit einer Gesamtdicke von 2,12 mm in den
dicken Teil des Steges Uberzugehen. Der gleiche Verlauf gilt fur den Ubergang zur
Klebefahne. Die Aufdickung des Steges im mittleren Bereich dient der Erhéhung der
Beul- und Schubsteifigkeit in Spannweitenrichtung und damit der Reduzierung der
spannweitigen Durchbiegung der Hautstruktur.

Eine Analyse der Klebespannungen zwischen Klebeflansch und Deckhaut zeigt, daB eine
Klebung der Stege ausreichende Festigkeiten aufweist.

Samtliche analysierte Spannungen sind so gering, daf3 auch bei Dauerwechsellast keine
Uberlastung der Struktur zu beftirchten ist.

3.6.2 Modellierung, Analyse und Auslegung der Ausschnittsbereiche

Wesentlich komplexer und Kkritischer gestaltet sich die Auslegung der Ausschnitts-
bereiche. Wie oben erwahnt werden die anfallenden aerodynamischen Krafte der
Hautstruktur linienférmig an die Tragkorper weitergeleitet. Der KraftfluR erfolgt also
Uber die Stege im Ausschnittsbereich zu dem Kontaktbereich der Haut. Dies fuhrt zu
lokalen Spannungsspitzen, die sich mit dem unter 3.4 beschriebenen Hautstruktur-
modell nicht gentigend genau erfassen lassen. Aus diesem Grund wird das im letzten
Abschnitt beschriebene Volumenmodell der biegeweichen Stege auf den Ausschnitts-
bereich erweitert.

Das Bild 3.30 zeigt eine Gesamtansicht dieses erweiterten Modells mit der aufge-
brachten Linienlast (rote Pfeile). Die Linienlast wird mit dem 4-fachen Wert der unter
3.4 gefundenen Last angenommen, dies entspricht der maximalen Last (Ultimate Load).
Unter BerUcksichtigung des Linienlastverlaufes ergibt sich eine Linienlast flr die am
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hochsten belasteten Stege (z.B. Steg Nr. 3) und den betrachteten Hornabstand von
dn =800 mm von =26 N/mm. Bei dem Stegabstand ds von 140 mm mussen also 3500 N

uber den Ausschnitt weitergeleitet werden. Um dem Schwenken der Tragkorper
Rechnung zu tragen, wird die Last dabei nicht symmetrisch eingebracht, sondern
versetzt, so dal’ eine Seite des Stegausschnittes starker belastet wird. Zusatzlich zu den
Lasten wird die Verschiebung der un-
teren Deckhaut vorgegeben, um die
Verwélbung zu simulieren (Bild 3.30).

Erste Analysen zeigen, dal diese Rand fest
hohen Lasten nicht von dem in  eingespannt
Bild 3.29 angegebenen Lagenaufbau
aufgenommen werden kénnen [65].

Der Gelenkbereich wird durch die
eingeleitete Last stark auf Zug
belastet. Wegen der Ausrundung des
Ausschnittes ist die Richtung des ;
Kraftflusses im Gelenkbereich etwa Bild 3.30: FE-Modell des Steges mit der

45° gegenuiber der Deckhaut geneigt. Aussparung fur die Tragkérper

Dies fuhrt zu der Idee, den Gelenk-

bereich direkt am Ausschnitt mit 45°-Lagen zu verstéarken. Dieser Verstarkung sind
allerdings dadurch Grenzen gesetzt, daf3 dieser Bereich nattrlich auch noch einer
Biegebelastung ausgesetzt ist. Zur Reduzierung der Zugspannungen, die aus den
aerodynamischen Lasten resultieren, ist also ein mdoglichst dickes Gelenk erforderlich.
Hingegen sollte zur Reduzierung der Biegespannungen das Gelenk mdglichst diinn sein.

Verschie-
bung

Loy

Diese sich widersprechenden Anforderungen machen im Ausschnittsbereich einen
gesonderten Lagenaufbau erforderlich, der in Bild 3.31 skizziert ist.

AuRenbereich
Ubergangsbereich

'

7 N
XAlags 7 NAPAA

Innenbereich

452N\ L15Y
N L

Bild 3.31: Gesonderter Lagenaufbau im Ausschnittsbereich

Im Innenbereich richten sich die Fasern am Ausschnitt aus, und zwar in einem Winkel
von 45°. Im grau hinterlegten Gelenkbereich liegen die Fasern dann parallel zum
Ausschnittsrand. Gleichzeitig wird dieser Gelenkbereich gegentiber dem Aufienbereich
von 0,72 mm auf 1,25 mm aufgedickt, so da’ dort mehr Fasern die Zugkréafte aufnehmen
kénnen. Ausgehend von diesem reinen unidirektionalen Aufbau im Innenbereich geht
der Lagenaufbau abgestuft in den AuRenbereich Uber, der dem von Bild 3.29 entspricht.

Durch diesen geanderten Aufbau ist es mdglich, sdmtliche Spannungen flr den
maximalen Lastfall im zulassigen Bereich zu halten. Das Bild 3.32 zeigt eine Ergebnis-
darstellung mit den Spannungen in Faserrichtung fir aul3en liegende Faserlagen.
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Bei den dargestellten Zugspannungen wird weniger als die halbe Zugfestigkeit erreicht
(vgl. Anhang). Deutlich geringere Reserven treten bei den hier nicht dargestellten
Querzugspannungen auf. Sie sind allerdings fur diese maximale Last als weniger
kritisch anzusehen, da der aus zu hohen Querzugspannungen resultierende Zwischen-
faserbruch bei dieser Last erlaubt ist [66], sofern es sich um einen multidirektionalen
Verbund handelt. Die hohen Querzugspannungen entstehen nicht direkt am Ausschnitt,
sondern im Ubergangsbereich, wo ein multidirektionaler Aufbau vorliegt.

" Spannungen in
Faserrichtung der
&uReren Lage
[N/mm?]

-334.544
-213.072
-01.&
£9.871
151 _343
Z72.8914
334,286
315.757
a7 .229
Th5E_701
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Bild 3.32: Spannungen in Faserrichtung im Gelenkbereich des Ausschnittes (Ultimate Load)

Die Klebung muR auf der hochbelasteten Unterseite mit Nieten unterstitzt werden.
Dies kann allerdings auch aus fertigungstechnischer Sicht sinnvoll sein (vgl. Kap. 5).

Mit der beschriebenen Auslegung liegen zwar alle Spannungen unterhalb der zul&ssigen
Festigkeitswerte, dies gilt aber zunachst nur fur diesen konkreten Fall. Der Spielraum
fur Parameterdnderungen ist bei dieser Form der Auslegung wegen der hohen
Querzugspannungen im Bereich der Stegausschnitte recht eng. Zum Beispiel kann der
Tragkorperabstand nicht viel weiter erhéht werden, da dadurch die Belastung der
Ausschnitte ansteigt.

Durch eine einfache Malknahme lalRt sich dieser Spielraum jedoch erhtéhen. Die
kritischen Belastungen treten durch die Kombination der maximalen Luftlasten mit den
Stegverformungen bei grofBer Zuwdélbung auf. Ein groRer Teil der Spannungen resultiert
aus den Biegeverformungen. Winschenswert ist deshalb eine Trennung dieser beiden
Belastungsarten. Werden die Stege in der Neutralstellung vorgespannt eingebaut, so
dal} sie bei der maximalen Belastung durch die Luftkrafte durch die Verformung der
Hinterkante wenig oder gar nicht belastet werden, kommt es zu einer deutlichen
Reduzierung der maximalen Spannungen. Bei groRer Entwélbung kann dann eine
wesentlich groRere Verformung der Stege in Kauf genommen werden, da hier die
Luftlasten gering sind oder sogar ihre Wirkungsrichtung andern. Durch diese
MaRnahme konnen die maximalen Spannungen um ca. 30 % reduziert werden, es
erfordert allerdings einen gréReren Montageaufwand.
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3.6.3 Diskussion der Ergebnisse

Die Untersuchungen zeigen, daf sich die flexiblen Stege grundsatzlich gut eignen, die
Verformungen, die aus der Relativverschiebung resultieren, aufzunehmen, und
gleichzeitig eine hohe spannweitige Steifigkeit besitzen.

Fur den Ausschnittsbereich stellt die Auslegung kein sehr zufriedenstellendes Ergebnis
dar, obwohl die Festigkeit fir den gewahlten Tragkérperabstand ausreichend ist. Dies
gilt insbesondere auch deshalb, weil sich die Fertigung der Stege mit dem gesonderten
Lagenaufbau im Ausschnittsbereich sehr aufwendig erweist. Dies wird in Kapitel 5
naher beschrieben. Aus diesem Grund miuissen andere alternative Anordnungen
diskutiert und untersucht werden. Zunachst ist jedoch eine Validierung der Ergebnisse
aus den Finite Elemente Analysen in einem Belastungsversuch unabdingbar. Zum einen
erlaubt das verwendete FE-Programm flr die hier verwendeten Elemente keine
Fehlerabschatzung und zum anderen ist es zu prifen, ob die Analyse der lokalen Effekte
und komplexen Spannungszusténde durch das Modell richtig wiedergegeben werden.

In Kapitel 6 wird die Durchfihrung entsprechende Belastungstests mit Dehnungs-
messungen beschrieben. Mit den Ergebnissen aus dem Versuch und einem validierten
FE-Modell kénnen dann weitere Optimierungen vorgenommen bzw. andere Konstruk-
tionsvorschlage diskutiert werden (siehe Kap. 6).

3.7 Klappenvorderkante

Die starre Klappenvorderkante mufR die Lagerung der Tragkorper aufnehmen. Uber die
Lagerung werden die Lasten der formvariablen Hinterkante in den Holmkasten
eingeleitet. Diese leitet die Kréafte an die Aufhdngungen der Landeklappe (Flap-Tracks)
weiter.

Der tragende Torsionsquerschnitt der Landeklappe ist durch den Einsatz der form-
variablen Hinterkante stark reduziert, daher muf} die Vorderkante zum Erreichen der
geforderten Torsionssteifigkeit verstarkt werden. Zur Untersuchung der lokalen und
globalen Verformungen und Spannungen wird wiederum ein FE-Modell erstellt. Im
Unterschied zu den anderen Strukturkomponenten wird die Auslegung der Klappen-
vorderkante im Rahmen dieser Arbeit nicht in der Praxis verifiziert.

3.7.1 Aufbau und Modellierung der Klappenvorderkante

Zunachst wird die Konstruktion der Klappenvorderkante vorgestellt (vgl. [67]):

Sie besteht aus zwei Holmen, Rippen und einer Deckhaut. Die Holme erhalten Aus-
sparungen flr die Lagerung der Tragkdrper, wobei der Bereich der Aussparungen
entsprechend verstarkt wird. Ein Ausschnitt des FE-Modells ist in Bild 3.33 dargestellt.

Deckhaut

Voderholm

Nasenrippe Tragkorperaussparung

Hinterholm Verstéarkung

Bild 3.33: FE-Modell der Klappenvorderkante
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Zur Vereinfachung der Modellierung ist der Kastentrager rechteckig ausgeftihrt. Das
Bild zeigt eine Volumendarstellung der Plattenelemente. Zur besseren Ubersicht sind
die Holmrippen nicht gezeigt, die direkt neben den Aussparungen der Tragkorper
angebracht sind und Vorder- und Hinterholm miteinander verbinden. Sie leiten die
Lagerkrafte flachig in die Deckhaut. Zur Aufnahme der Lagerkrafte sind die Holmstege
im Bereich der Aussparungen verstarkt.

Samtliche Geometriedaten sind variabel einstellbar und es kénnen mehrere der
gezeigten Segmente aneinandergereint werden. Um die globalen Verformungen zu
analysieren, werden den Flap-Track-Lagerungen ahnliche Randbedingungen modelliert.
An den Lagerstellen werden zur Verstarkung gesonderte Rippen eingesetzt (Bild 3.34).

Lagerrippen fur flap-track Anbindung

Bild 3.34: Gesamtmodell der Klappenvorderkante

Das Bild 3.34 zeigt die Klappenvorderkante, die von ihren Dimensionen der halben
Spannweite der A340-Landeklappe entspricht. An den Lagerstellen lassen sich die
entsprechenden Verschiebungen vorgeben, die aus der Fllgelbiegung resultieren.

Aus fertigungstechnischen Grinden werden die Holme in Aluminium ausgefuhrt, eine
Fertigung aus CFK ware wegen der komplexen Ausformungen und Aufdickungen im
Bereich der Tragkdrperausschnitte und der zahlreichen Flgestellen zu den Rippen nicht
sinnvoll. Die Deckhaute und Rippen kdénnen wahlweise mit einem "echten" Laminat-
aufbau untersucht werden oder mit einer orthotropen Ersatzsteifigkeit, welche den
Steifigkeiten des Standardlaminataufbaus der derzeitigen A340-Landeklappe entspricht.

Die Vorgabe von Verschiebungen erfolgt an den Flap-Track-Rippen und am Rand der
Klappe. Hier befindet sich bei der A340-Klappe eine Krafteinleitung, mit der der Klappe
die Flugelverformung aufgezwungen wird.

Die Belastung durch die Tragkdrper wird durch Krafte auf die Knoten in den Aus-
schnitten simuliert. Die Hohe dieser Last resultiert aus analytischen Herleitungen und
betragt fur die oben festgelegten Geometriedaten und einem Holmabstand von 300 mm
am Hinterholm etwa 50 kN in z-Richtung (vgl. Bild 3.33) und am Vorderholm 30 kN
gegen z-Richtung je Tragkdrper.

3.7.2 Verformungen, Spannungen und Massen

Zur Analyse werden fur die Deckhaute die Materialdaten und Lagenaufbauten der
A340-Landeklappe zugrunde gelegt. Sie besteht aus einem Vielfachen des symme-
trischen Standardlaminataufbaus (-45°, 90°, 90°, 45°, 0°)s, bestehend aus neun Lagen
mit je 0,125 mm Dicke. Die 90°-Richtung entspricht der Spannweitenrichtung. Es wird
also im wesentlichen auf spannweitige Festigkeit und Steifigkeit ausgelegt. Bei der A340
Landeklappe ist dieser Aufbau im Bereich der Track-Anbindung vierfach ausgefuhrt.
Damit wird in diesem Bereich eine Dicke von 4,5 mm erreicht. In dem weniger
belasteten Bereich zwischen den Tracks geht diese Dicke auf die Halfte zurtck.
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Um die Verformungen mit denen aus Bild 3.10 vergleichbar zu machen, wird fur das
Modell die mittlere Klappenhohe gewahlt. Sie mif3t zwischen dem inneren und dem
mittleren Track 170 mm.

Analysen mit der der A340-Klappe identischen Dickenverteilung zeigen erwartungs-
gemall gegentber Bild 3.10 hohere Durchbiegungen der Vorderkante, da der
Torsionsquerschnitt gegentiber dem Original reduziert ist. Das Ergebnis ist in Bild 3.35
dargestellt.

Verschiebung
in z-Richtung [mm]
-5.10%
~% . 483
13652
2_ 75L&
5,375
7.995
10,614
12 234
15_853
18.473

B00CNECEN

Bild 3.35: Verformung der Klappenvorderkante mit einem der A340-Klappe &hnlichen
Laminataufbau bei maximaler Belastung, Darstellung ist stark Uberhéht

Die maximale Durchbiegung bei 30 % cr betragt ca. 16 mm, also 25 % mehr als der
Vergleichswert der Originalklappe aus Bild 3.10.

Durch eine Aufdickung der Beplankung mit einer Schicht des beschriebenen 9-lagigen
Aufbaus ist es mdglich, die gleiche Durchbiegung zu erreichen. Die Wandstarke der
Holme betragt dabei 6 mm und ist im Ausschnittsbereich auf 20 mm aufgedickt.

Mit diesen Wandstarken liegen auch die Spannungen im zuladssigen Bereich. Als Festig-
keitskennwert wird hierbei ein einfaches Dehnungskriterium (0,45 % Zug- und 0,4 %
Druckdehnung in allen Faserrichtugen [66]) fur Kunstoffverbunde zugrunde gelegt.

Die Masse der Deckhaute der kompletten Vorderkante betragt bei dieser Auslegung
71 kg, die der Holme 73 kg und die der Rippen 30 kg. Somit ergibt sich nach dieser
Rechnung ein Gesamtgewicht der Klappenvorderkante von 174 kg.

3.7.3 Diskussion der Ergebnisse

Die Analysen zeigen, daR die Auslegung der Klappenvorderkante keine besonderen
Schwierigkeiten bereitet. Die Beplankung ist erwartungsgemal etwas aufzudicken, da
durch die formvariable Hinterkante der wirksame Torsionsquerschnitt reduziert ist.

Mit einer Verstarkung der Stege im Bereich der Tragkérperlagerungen und durch das
Einfiigen von Versteifungsrippen in diesem Bereich kénnen die lokalen Lasten durch die
Tragkorper gut in die Schale eingeleitet werden. Die Spannungen und Verformungen
liegen im zulassigen Bereich.

Weiterhin kann gezeigt werden, dal eine Auslegung der Klappenvorderkante mit
ublichen Materialien und ohne grof3e Gewichtszunahme mdglich ist. Einschrankend muf3
jedoch noch einmal bemerkt werden, da mit diesem Modell lediglich Tendenzen
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festgestellt werden kdnnen, da es zum einen sehr vereinfacht aufgebaut ist und zum
anderen die Interaktion von der Vorderkante mit der formvariablen Hinterkante hier
nicht bertcksichtigt werden kann. Da die formvariable Hinterkante auch eine gewisse
Biege- und Torsionssteifigkeit besitzt, ist mit einer geringen Versteifung zu rechnen.
Aullerdem muf3 noch untersucht werden, wie sich Temperaturextrema in Kombination
mit den Strukturlasten auswirken.

Letztlich kann man nur mit einem Modell des gesamten Aufbaus genaue Aussagen Uber
Verformungen und Gewichte machen. Auf ein solches Modell wird in Kapitel 7
eingegangen.

3.8 Zusammenfassung der Ergebnisse

In diesem Kapitel wurden Verfahren, Konzepte und Konstruktionen vorgestellt, mit
denen das Funktionsprinzip des Hornkonzeptes verifiziert werden konnte. Die
Konstruktionen wurden in entsprechende Finite-Elemente-Modelle umgesetzt, mit
denen es mdoglich ist, die Einzelkomponenten des Konzeptes, aber auch das Zusam-
menspiel dieser zu analysieren.

Es wurden erste Strukturauslegungen durchgefuhrt. Mit ihnen konnte gezeigt werden,
daR das Konzept realisierbar scheint, das heif3t, da sowohl die Verformungen als auch
die Festigkeiten in einem zulassigen Bereich liegen. Dabei ist mit relativ geringem
Zusatzgewicht gegenuber der starren Klappe zu rechnen. Durch die formschlussige
Anpassung der formvariablen Hautstruktur an die Tragkdrper lalt sich eine sehr hohe
Profilgtte erreichen. Allerdings wurde auch ein kritischer Bereich identifiziert, namlich
bei den flexiblen Stegen im Bereich der Ausschnitte.

Die Ergebnisse mussen nun durch Versuche verifiziert werden. Auf die experimentellen
Untersuchungen und die Vergleiche mit den Ergebnissen aus diesem Kapitel wird in
Kapitel 6 eingegangen. Dabei ist ein besonderes Augenmerk auf den kritischen Bereich
der Stegausschnitte zu legen.



4  Aktuatorsystem

4.1 Einfuhrung

Das Aktuatorsystem flur die formvariable Hinterkante des adaptiven Fllgels besteht
neben den einzelnen Stellgliedern, den Aktuatoren, aus einer Kinematik zur
Bewegungs- und Kraftumsetzung, aus Sensoren zur Positionsmessung, einer Energie-
versorgung, einer Informationstibertragung und einer Steuerung oder Regelung. In Bild
4.1 ist die Einbettung des Aktuatorsystems der formvariablen Hinterkante (grau

hinterlegt) in das Gesamtsystem des Flugzeuges dargestellt.

)
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el. /hydr. | | |§ Energie- Aktuatorsystem in Landeklappe
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Bild 4.1: Aktuatorsystem fur die formvariable Hinterkante mit dem Hornkonzept

Mit Flugzustandssensoren (ADIF-Sensorik) wird der Flugzustand Uber die Messung von
z.B. Staudruck, Anstellwinkel oder Druckverteilung analysiert. Der ADIF-Rechner
ermittelt aufgrund der MeRdaten eine optimale Profilform bzw. einen optimalen
Woélbungsgrad. Die Stellinformation wird mit einem Informationsiubertragungssystem
an das Aktuatorsystem in die bewegliche Landeklappe weitergeleitet. Dort stellt ein
interner Regelkreis die gewuinschte Position am Aktuator ein. Dieser Vorgang dient der
Woélbungsadaption zur Widerstandsminimierung.

Wird die formvariable Hinterkante zur Unterstutzung der primaren Flugsteuerung
(Querruder) eingesetzt, bekommt der Regelkreis noch zusatzliche Informationen aus
dem Electronic Flight Control System (EFCS), welches die Stellsignale des Piloten oder
des Autopiloten verarbeitet.

Die Aktuatoren erhalten ihre Energie aus dem elektrischen oder hydraulischen Bordnetz
des Flugzeuges. Die Energie mul3 ebenfalls zuné&chst auf die Landeklappe Ubertragen
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und gegebenenfalls in der Landeklappe umgewandelt werden. Der Aktuator bewegt Uber
eine entsprechende Kinematik die Steuerflache am Fligel.

Die Abbildung macht deutlich, daf} es bei der Konzeption und Auslegung des Aktuator-
systems zahlreiche Abhangigkeiten und EinflufR3faktoren gibt. Zur Vereinfachung muf3
fur die ersten Betrachtungen das Aktuatorsystem losgelést vom Gesamtsystem
betrachtet werden.

Zunachst werden die Anforderungen und Randbedingungen flr das Aktuatorsystem
zusammengestellt, die sich aus dem letzten Kapitel ergeben. Dann werden verschiedene
prinzipielle Antriebskonzepte analysiert und qualitativ bewertet, um eine Auswahl flr
ein Konzept treffen zu kénnen. Zur Auslegung des Aktuatorsystems wird anschlielend
ein Kinematikkonzept erarbeitet. Hieraus lassen sich die speziellen Anforderungen fur
die Aktuatoren ableiten, so dal} dann eine konkrete Auslegung moglich ist (vgl. [68]). Die
Betrachtungen werden, wie auch die Auslegung der Strukturkomponenten in Kapitel 3,
beispielhaft mit den in 3.2 beschriebenen Geometriedaten, Randbedingungen und
Lasten durchgefiihrt.

4.2 Mechanische Anforderungen

Das Aktuatorsystem fur das Hornkonzept hat die Aufgabe, die in der Klappen-
vorderkante drehbar gelagerten Tragkdrper zu schwenken. Dieses Schwenken erfolgt
hauptsachlich synchron. Dabei haben dann alle Horner stets die gleiche Winkelstellung.
Die Klappe wird konstant gewdlbt (Bild 4.2 oben).

Tragkorper
konst.
gewdlbt =by
differenz.
gewslbt | NPy 0 Ny (0 N N\ | Dby>by>.. > b,

Bild 4.2: Spannweitig konstantes und differenziertes Schwenken der Tragkdrper

Zusatzlich ist eine spannweitige Differenzierung der Woélbung erforderlich [69]. Ziel ist
eine linear mit der Spannweite abnehmende Wélbung mit einem Wélbungsgradienten
von Dh/Dy = konst. = 0,3°/m [69]. Dies setzt entsprechend ein spannweitig differenziertes
Schwenken der einzelnen Tragkdrper voraus (Bild 4.2 unten). FuUr eine solche spann-
weitig, linear differenzierte Woélbung ist ein Aktuatorsystem mit mindestens zwei
Freiheitsgraden erforderlich. Es werden also mindestens zwei Aktuatoren bendtigt.
Maximal muf jedes Horn einzeln von einem Aktuator angesteuert werden.

Der Leistungsbedarf des gesamten Aktuatorsystems einer Klappe mit variabler Wolbung
ist allerdings unabhangig von der Anzahl der Aktuatoren, wenn man von den Verlusten
in den Aktuatoren selbst absieht. Er ist ausschliel(lich abhangig von den aero-
dynamischen, elastischen und reibungsabhangigen Kraften der Klappe und den
geforderten Stellgeschwindigkeiten. Die Last kann dann anteilig auf die einzelnen
Aktuatoren verteilt werden.

Die Aktuatorkrafte bzw. Momente sind zudem abhangig vom Schwenkwinkel der
hornférmigen Tragkdrper. Das Bild 4.3 zeigt den Momentenverlauf fir einen Tragkdrper
als Funktion des Schwenkwinkels b sowohl fur die positive wie fur die negative
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Drehrichtung fur einen Tragkdrper bei Design Load. Dieser Verlauf bertucksichtigt alle
aerodynamischen, elastischen und reibungsabhangigen Krafte mit Ausnahme der
Lagerkrafte der Tragkodrperlagerung im Holmkasten. Die Gleitreibung zwischen
Tragkorper und Deckhaut ist mit p=0,1 angenommen. Als positiv wird die Drehrichtung
von negativen zu positiven Schwenkwinkeln bezeichnet. Dies entspricht der Zuwdlbung.
Aufgrund der Gleitreibung kommt es beim Zuwdlben zu héheren Momenten als beim
Entwolben. In rot ist ein Zyklus dargestellt, der bei einer Ab- und Aufbewegung der
Klappe durchfahren wird.

Positive Drehrichtung

£ 20 SEEmiEs
= 210 e /'+
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150 Zyklus e
158 Negative Drehrichtung
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-70 60 -50 -40 -30 -20 -10 O 10 20 30 40 50 60 70

b ]
Bild 4.3: Momentenverlauf abhéngig vom Tragkdrperdrehwinkel fur einen Tragkdrper

Gemal Bild 4.3 ergibt sich fur die Referenzklappe mit einem Tragkérperabstand von
800 mm im Reiseflug ein maximales Moment von etwa 260 Nm je Tragkdrper. FUr Limit
Load berechnet sich damit ein maximales Moment von etwa 650 Nm, flir das noch eine
aktive Verstellung erforderlich ist.

Die erforderliche Stellgeschwindigkeit ist stark abhangig von der Anwendung des
Systems. Fur eine reine Gleitzahloptimierung sind Verstellzeiten im Bereich von
mehreren Minuten ausreichend. Fur die Anwendung der variablen Wélbung im Rahmen
der Rollsteuerung wird in [69] eine Verstellgeschwindigkeit von 30°/s festgelegt.

Der Zusammenhang zwischen der Schwenkwinkelgeschwindigkeit b und dem
Wolbungswinkel h fiir eine konstante Wolbungswinkelgeschwindigkeit i wird durch die
Gleichung 4-1 verdeutlicht:

b= k” cosh “H 4.1
J1- (k” sinh)?
Die Geometriedaten der Hinterkante sind in dem Faktor k zusammengefallt. Die
Herleitung dieses Zusammenhanges ist im Anhang (S. 156) skizziert.

Die graphische Darstellung des Zusammenhanges (Bild 4.4, oben) zeigt einen starken
Anstieg der Schwenkwinkelgeschwindigkeit bei grolien Zu- oder Entwdlbungen.

Die zum Antrieb eines Tragkdrpers bendtigte Leistung ergibt sich aus dem Produkt von
Drehmoment und Winkelgeschwindigkeit. Fur eine konstante Wélbungsgeschwindigkeit
an der Hinterkante ergibt sich ein Leistungsbedarf, der bei gréBeren Wélbungen stark
zunimmt (Bild 4.4, unten). Dieser Effekt ist auf die Reibkrafte zurtckzufuhren, die bei
grolRen Wélbungen bzw. grofen Tragkorperschwenkwinkeln dominieren.
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Bild 4.4: Erforderliche Leistung zur Drehung eines Tragkdrpers in Abhéangigkeit vom
Schwenkwinkel fur eine konstante Winkelgeschwindigkeit der Klappe (15°/s)

Unter der Voraussetzung einer reduzierten Stellgeschwindigkeit fur die Zuwdlbung
zwischen 14° und 15° ergibt sich gemalR Bild 4.4 eine maximale Leistung von
Pmax=600 W je Tragkdrper. FUr eine komplette etwa 10 m lange Klappe mit 12 Trag-
kérpern (vgl. Kap. 3.2.1) summiert sich dies zu einem Leistungsbedarf von 7,2 kW.
Dieser Wert ist als Richtwert anzusehen. Die konkrete erforderliche Leistung kann erst
bei der Konzeption des Gesamtflugzeuges mit den entsprechenden flugmechanischen
Berechnungen und der Auslegung des Bordnetzes festgelegt werden.

4.3 Prinzipielle Moglichkeiten der Energieversorgung

Verkehrsflugzeuge sind mit leistungsféahigen, redundanten elektrischen und hydrau-
lischen Bordnetzen ausgestattet. Das Hydrauliksystem heutiger Airbus-Flugzeuge wird
so ausgelegt, daf die gro3ten Verbraucher, die Landeklappen und das Fahrwerk, gleich-
zeitig verfahren werden kdnnen und dabei die Steuerbarkeit des Flugzeugs gesichert
bleibt. Im Reiseflug stehen beide Systeme still. Die Hydraulikversorgung hétte dann
ausreichende Reserven fur die Verstellung der Hinterkante. Andererseits muf} die
Verstellung der Hinterkante auch bei Start und Landung mdglich sein. Die Wahl der
Energiequelle héngt deshalb wesentlich von der Auslegung des Energiever-
sorgungssystems des gesamten Flugzeugs und seinem Powermanagement ab.

Die Energieversorgungssysteme sind mehrfach redundant ausgelegt, so dal} auch bei
Ausfall eines Triebwerks oder der zugehdrigen Generatoren bzw. Hydraulikpumpen die
Steuerbarkeit gewahrleistet werden kann. Die elektrische Ansteuerung der Aktuatoren
fuhrt dazu, dall sowohl elektrische und hydraulische Leitungen redundant verlegt
werden mussen. Gelingt es, ein redundantes Aktuatorsystem allein elektrisch zu
speisen, konnte auf einen kompletten Hydraulikkreis verzichtet werden. Dieses Ziel
wird besonders unter dem Titel More-Electric-Aircraft verfolgt (vgl. [41], Kap. 1.2.4).

Das Bild 4.5 zeigt verschiedene Moglichkeiten zur elektrischen und hydraulischen
Versorgung verschiedener Aktuatoren in der Klappe.
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Bild 4.5: Mdgliche Energieformen und Arten der Energiewandlung im Landeklappensystem

Hochste Leistungs- und Kraftdichten werden heute durch hydraulische Zylinder
erreicht. Elektromotorische Antriebe bendtigen dagegen zur Erzeugung groller Krafte
oder Momente entsprechende, meist schwere Getriebe oder Spindelsysteme.

Da die Aktuatoren fur die variable Wélbung in der Klappe selbst installiert werden
mussen, kommt der Energielibertragung vom festen System auf die bewegten Klappen
besondere Bedeutung zu. Eine hydraulische oder elektrische Energielibertragung kann
Uber flexible Leitungen oder zum Beispiel mit Drehtbertragern [68] erfolgen. Pro-
blematisch ist die Standzeit solcher Systeme. Flexible Leitungen sind generell bruch-
gefahrdet. Hydraulische Drehubertrager stellen bei dem Ublichen Betriebsdruck von 210
bar hohe Anforderungen an die bewegten Dichtungen. Elektrische Drehibertrager auf
der Basis von Schleifringen neigen bei Verschmutzung, Oxidation und Vibration zu
Kontaktunterbrechung. Diese Nachteile konnen durch eine bertuhrungslose
elektrisch/induktive Energielibertragung vermieden werden [70].

Eine interessante Alternative zu Hydraulikzylindern, die Uber flexible Leitungen
gespeist werden, ist ein System, bei dem ein Elektromotor in der Klappe eine
Hydraulikpumpe antreibt, mit der die Hydraulikzylinder versorgt werden. Die
Realisierbarkeit dieses Systems steht und fallt mit der Machbarkeit kompakter
elektrohydraulischer Wandler (siehe auch Kap. 4.5.4).

4.4 Kinematik und Aktuatorkonzept

Prinzipiell lassen sich folgende Konzepte fur den Antrieb der Tragkdrper unterscheiden:
- Separate Ansteuerung der einzelnen Tragkorper mit je einem Aktuator
- Kopplung der Drehbewegung der Tragkdrper, Ansteuerung mit wenigen Aktuatoren.

Die Kopplung kann mechanisch (Stabe, Ketten, Riemen, Torsionswellen) oder auch
hydraulisch erfolgen. Die Kombination dieser Kopplungsmdglichkeiten mit den oben
beschriebenen Antriebsprinzipien spannt ein weites Ldsungsspektrum auf. Eine
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detaillierte Auflistung dieser Mdéglichkeiten mit einer anschlieRenden Bewertung wird in
[68] vorgenommen. Das Bild 4.6 beschreibt das Konzept, welches im Vergleich die besten
Eigenschaften aufweist.

Tragkorper 1

ca.10m

Bild 4.6: Aktuator-Kinematikkonzept: Tragkdrper werden mit Stdben verbunden

Es werden Linearaktuatoren eingesetzt. Damit wird das Torsionsmoment der Tragkor-
per direkt in Zug- und Druckkrafte umgewandelt. Die Tragkdrper werden mit elasti-
schen Zug/Druckstangen gekoppelt, wobei nur an den jeweils &u3eren Tragkorpern ein
Aktuator angreift. Die minimale Anzahl von Aktuatoren kann also mit diesem Konzept
realisiert werden. Bei einer Klappenspannweite von ca. 10 m und dem Tragkdrperab-
stand von 800 mm werden 12 Tragkdrper und 11 Zug/Druckstébe benétigt.

Zur spannweitig konstanten Zu- und Entwdélbung arbeiten die Antriebe synchron und
nehmen zu gleichen Anteilen die Lasten auf (Bild 4.6 oben). Werden die elastischen
Stabe durch die Aktuatoren gestaucht, kommt es auf Grund der Elastizitat zu unter-
schiedlichen Drehwinkeln der Tragkdrper. Dies fuhrt zu der gewiinschten spannweitigen
Differenzierung (Bild 4.6 unten).

Durch die in Bild 4.7 (links) dargestellte Anordnung der Linearaktuatoren wird das an
den Tragkoérpern anfallende Moment direkt in Zug- oder Druckkréfte Gberfuhrt.

PN

Bild 4.7: Aktuatoranordnung, Momenten- und Kraftverlauf idealisiert

Es kommt zu einem nahezu linearen Zusammenhang zwischen Aktuatorhub Ia und
Klappenwinkel h. Soll also die Klappe mit konstanter Geschwindigkeit verstellt werden,
fuhrt dies auch zu einer konstanten Verfahrgeschwindigkeit des Aktuators. Zur
Reduzierung der Maximalleistung (Bild 4.4) mif3te die Geschwindigkeit des Aktuators
angepalit werden. Mdglich ware zum Beispiel die Vorgabe einer konstanten Winkel-
geschwindigkeit der Tragkdrper.

Der kosinusféormige Momentenverlauf Mu(b) wird durch den vom Drehwinkel ab-
hangigen effektiven Hebel Luer(b) in eine nahezu konstante Kraft Fa(b)~const.
umgesetzt (Bild 4.7, rechts). Dies gilt allerdings nur fur eine unendlich weit entfernte
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Lagerstelle des Aktuators, fur eine Vernachlassigung der Reibung und ftr eine von der
Woélbung unabhangige Luftlast. Das Reibungsmoment steigt jedoch zu den Extrem-
stellungen an und die Luftlastmomente sind fir die Zuwélbung hoher als fur die
Entwolbung. Der daraus resultierende Kraftanstieg beim Zuwdlben kann durch eine
antisymmetrische Anordnung des Kraftangriffspunktes kompensiert werden. Der
effektive Angriffshebel L ist dann fur b=0 nicht maximal.

Fur eine vom Woélbungsgrad abhangige Luftlast liegen allerdings keine Daten vor, so
daR die folgenden Betrachtungen mit einer konstanten Luftlast durchgefiihrt werden. In
Bild 4.8 ist fir den Momentenverlauf in positiver Drehrichtung (vgl. Bild 4.3) die Aktua-
torkraft Uber dem Hub fir einen Tragkérper aufgetragen. Die Hebelldnge L, betragt
dabei 90 mm. Die maximale Zuwdélbung wird bei ausgefahrenen Aktuator erreicht.

= 3000 —
L|_<
2000
1000
0
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180

Aktuatorhub [mm]

Bild 4.8: Aktuatorkraft in Abhangigkeit vom Aktuatorhub fur einen Tragkorper

Die Reibung fuhrt, wie auch bei der Leistungscharakteristik (Bild 4.4), in den Extrem-
stellungen zu hoéheren Aktuatorkraften. Die groeren Krafte werden wegen des
ansonsten gunstigen Aufbaus in Kauf genommen. Problematisch wird es allerdings,
wenn die Gleitreibzahl gréRer wird als angenommen, da es dann zu entsprechend
starkeren Kraftiberhthungen in den Extremstellungen kommt. Dies muB in
praktischen Versuchen untersucht werden (vgl. Kap. 6) und kann unter Umsténden zu
einer Reduzierung des maximalen Schwenkwinkels fuhren.

4.5 Modellierung und Auslegung des Aktuatorsystems

Im folgenden wird das in Bild 4.6 dargestellte Konzept naher analysiert. Dabei liegt ein
Schwerpunkt auf der Auslegung der Zug/Druckstéabe.

4.5.1 Modellierung und Analyse der Kinematik

Die Modellierung der Kinematik erfolgt unter Bericksichtigung der elastischen
Eigenschaften der Stabe, wobei als Vereinfachung die Schwenkbewegung der Kraft-
angriffspunkte der Tragkorper vernachlassigt wird (vgl. Bild 4.6). Es gilt also
naherungsweise h ~x, wobei x die Verschiebung des Kraftangriffspunktes darstellt. Das
Prinzip ist in Bild 4.9 dargestellt.

FA FA FA FA FA FA
F F,
—
C C ||||||||||| C C
X Xy X X10 Xy X1

Bild 4.9: Einfaches Ersatzmodell der Stab-Aktuatoranordnung
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Die Kréafte Fa resultieren aus den Reibkraften, den elastischen Kréften und den aero-
dynamischen Kraften und werden als konstant mit 3200 N ftr Design Load und fur
Limit Load entsprechend mit Famax= 8000 N angenommen (vgl. Bild 4.8). Den
elastischen Staben wird eine Federsteifigkeit ¢c zugeordnet.

Zur Analyse wird ein lineares Gleichungssystem F =C” X aufgestellt und gelost.

Berechnet werden die Verschiebungen x; und die Aktuatorkrafte F;, und F,. Die
Torsionssteifigkeit der Hautstruktur wird nicht direkt bertcksichtigt. Sie kann aber in
die Zugsteifigkeit der Stabe eingerechnet werden. Vergleichende Rechnungen zeigen,
daB die resultierende Torsionssteifigkeit der Hautstruktur im Verhaltnis zu der
Zugsteifigkeit der Stabe relativ gering ist, d.h. der Grolteil der elastischen Ver-
formungsenergie ist den Stadben zuzuordnen. Fiur die folgende Analyse wird die
Zugsteifigkeit mit 35.000 N/mm angenommen.

Es werden folgende vier Falle unterschieden, die relevant fir die Auslegung der
Komponenten sind:

Design Load ohne Differenzierung

2. Design Load mit Differenzierung
3. Limit Load mit Differenzierung
4, Design Load und Limit Load mit Ausfall eines Aktuators.

1. Fall: Zunachst wird das Verformungsverhalten der formvariablen Hinterkante unter
Reisefluglast ohne Differenzierung untersucht. Dies entspricht dem normalen Reiseflug.

Die Krafte Fa bewirken eine Dehnung der elastischen Stabe, was zu einer leichten
Drehung der Tragkorper und damit zu einer Auswolbung der Hautstruktur im mittleren
Bereich fuhrt. Fiur die Neutralposition der Aktuatoren ergibt sich daraus die in Bild 4.10
dargestellte Verformung der Endkante Dze aufgetragen Uber der Tragkdrpernummer .

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12

Tragkorper Nr.
Bild 4.10: Verformung der Endkante bei Reisefluglast in Neutralstellung

Die Entwolbung betrégt nach Bild 4.10 maximal 2,5 mm. Die zugehorigen Krafte fur
diesen Fall betragen F, =-F, =20 kN.

2. Fall: Wirken die Aktuatoren entgegengesetzt, so werden die Stédbe gestaucht.
Zusatzlich erfahren sie noch die Dehnung auf Grund der aerodynamischen Lasten.

Um die gewilinschte Differenzierung von insgesamt 3° zu erlangen, muissen die beiden
auBeren Tragkorper um etwa 12° gegeneinander verdreht werden. Dies fuhrt zu einer
maximalen Dehnung (Stauchung) des ersten Stabes von 0,27 %. Das Bild 4.11 zeigt das
Ergebnis fur die Endkantenverformung. Zu erkennen ist die Uberlagerte Verformung
durch die Luftlasten.
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Bild 4.11: Verformung der Endkante bei Reisefluglast, spannweitig differenziert

Die Aktuatorkréfte betragen fur diesen Fall F; =80 kN und F, =40 kN. Der Vergleich mit
Fall 1 zeigt, daf3 eine Kraft von 60 kN zur Dehnung der Stabe erforderlich ist.

3. Fall: Die groReren Luftlasten bewirken eine starkere Verformung der Endkante, die
aber fur diesen Lastfall in Kauf genommen werden kann. Kombiniert man die hohen
aerodynamischen Krafte mit der maximalen spannweitigen Differenzierung, so treten
die hdchsten Aktuatorlasten und die hochsten Stabdehnungen auf. Die hochste Dehnung
betragt hier 0,36 % und die Aktuatorkréafte betragen F, =112 kN und F,=10 kN.

4. Fall: Es wird angenommen, dafd im Versagensfall der fehlerhafte Aktuator kraftefrei
mitlaufen kann, so daR die Grundfunktion der formvariablen Hinterkante nicht
beeintrachtigt wird. Eine spannweitige Differenzierung ist dann nicht mehr moglich. Es
kommt in diesem Fall auf Grund der aerodynamischen Lasten zu groéReren Ver-
formungen der Hinterkante bzw. zu einer ungewollten Differenzierung (Bild 4.12).

Dz [mm]

~ O

N

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12
Tragkdrper Nr.

Bild 4.12: Verformung der Endkante bei Reisefluglast mit Ausfall eines Aktuators

Die Endkante weht an der Seite des defekten Aktuators also um 10 mm aus. Mit diesem
Wert ist noch die Grundfunktion der formvariablen Hinterkante, z.B. Gleitzahl-
anpassung oder Quersteuerunterstiitzung, ausreichend erfullt.

Die Belastung des noch funktionierenden Aktuators wdare bei maximaler Luftlast
F, =100 kN und liegt damit unter dem Maximalwert in Fall 3.

Fallt Aktuator 1 aus, so ist dies mit F, =-100 kN dimensionierend fiir den zweiten
Aktuator. Die maximalen Lasten flr eine aktive Verstellung resultieren also aus dem
Fall 3 und 4.

Folgende Werte, fur die eine aktive Verstellung notwendig ist, sind flr Linearaktuatoren
dimensionierend:

Maximale Aktuatorkraft F, =112 kN
F, =100 kN

Wird der Sicherheitsfaktor (1,5) flr die Luftlasten mit einbezogen, ergeben sich die
Maximalwerte von F; =F, =150 kN, bei denen kein Versagen der Stabe auftreten darf.
Diese Werte resultieren aus dem Fall 4, also fur den Fall, dal3 ein Aktuator ausfallt und
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die Luftlast "Ultimate Load" wirkt. Dieser Fall ist dimensionierend fur die Auslegung
der elastischen Stabe. Die nachzuweisende maximale Druckkraft von 150 kN wirkt
allerdings nur in dem Stab, welcher den noch funktionierenden Aktuator mit dem
nachsten Tragkdrper verbindet.

Mit den berechneten Werten kann nun eine Auslegung der Stabe und der Aktuatoren
durchgefihrt werden. Eine nicht lineare Modellierung unter Einbeziehung der
Schwenkbewegung der Tragkorper ist in [68] beschrieben. GriRere Abweichungen von
dem hier vorgestellten linearen Modell sind erst bei groRen Schwenkwinkeln festzu-
stellen. Da die Ergebnisse keine prinzipiell neuen Erkenntnisse bringen, wird darauf
nicht weiter eingegangen.

4.5.2 Auslegung der elastischen Stabe

Die Auslegung der Stabe ist prinzipiell einfach. Aus der definierten Zug/Drucksteifigkeit
c laRkt sich mit dem Elastizitatsmodul E eines entsprechenden Materials eine erforder-
liche Querschnittsflache berechnen. Fur ein kreisrundes diinnwandiges Rohr mit dem
Durchmesser D und der Annahme (d<<D) erhalt man dann die Wandstarke eines

kreisrunden Rohrstabes mit
c |
= 4-2
E"D p

wobei | die Lange eines Stabes, also gerade der Tragkdrperabstand ist.

Der Durchmesser sollte méglichst grof3 gewahlt werden, damit der druckbelastete Stab
nicht knickt. Hier setzt allerdings der Bauraum Grenzen, da sich der Stabradius noch zu
der Hebellange der Tragkorper Ln addiert (vgl. Bild 2.5 und Bild 4.4). Eine Erhéhung
des Rohrdurchmessers fuhrt also zu einer Reduktion der Hebelldnge, dies bedingt
allerdings wieder gréRere Aktuatorkrafte, was wiederum eine hohere Biegesteifigkeit
der Rohre erfordert. Es muf3 ein Kompromif3 gefunden werden, der unter Umsténden in
einer speziellen Bauausfuhrung mindet.

Mit den dargestellten Anforderungen ist eine Auslegung der elastischen Stabe
pradestiniert fur eine FKV-Struktur. FKV-Rohre werden ublicherweise maschinell
gewickelt und weisen im Idealfall nur zwei Wickelwinkel mit unterschiedlichem
Vorzeichen und gleichem Betrag auf (Ausgeglichener Winkelverbund, AWV) [63]. Zur
Aufnahme der Zug- und Druckkréfte bei minimalem Gewicht sollte das FKV-Rohr
moglichst kleine Wickelwinkel aufweisen. Bei zu kleinen Wickelwinkeln steigt jedoch die
Beulgefahr.

Nach [71] ergeben sich fur einen Druckstab kritische Knicklasten Fx=p? xE xI/ Ik2
(Eulersche Knicklast), die wesentlich von der Knicklange Ik und vom Tragheitsmoment |
und damit vom Durchmesser abhangen. Die maximale Druckkraft betrdgt nach den
Ergebnissen des letzten Abschnittes 150 kN und tritt nur im direkt benachbarten Stab
des noch funktionstichtigen Aktuators auf. Bei der Bestimmung der Knicklange wird
davon ausgegangen, daf} die Stdbe momentenstarr miteinander verbunden sind, so dal
mit einer Knicklange Ik=0,71 gerechnet werden kann.

Bei der kritischen Beullast ist zwischen Ringbeulen und Schachbrettbeulen zu
unterscheiden [63]. Beide kritische Lasten werden von der Steifigkeit der Wandung in
Stabléangs- und -querrichtung bestimmt. Die Wandsteifigkeit 148t sich leicht mit der
Wanddicke erhéhen, allerdings ist diese durch 4-2 festgelegt. Es ist also ein glnstiger
Kompromify zwischen den Anforderungen des Leichtbaus, des Bauraums, einer zu
definierenden Zug/Drucksteifigkeit, den Festigkeiten und den Beul- und Knickkriterien
zu finden. Fuhren beispielsweise Festigkeitsanforderungen zu einer héheren Wand-
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starke und damit zu einer gréfReren Drucksteifigkeit, resultieren hohere Aktuatorkrafte,
was wiederum ein héheres Tragheitsmoment des Stabes erfordert.

Bei einem Durchmesser von D=50 mm ergibt sich mit einem Wert von ¢=35.000 N/mm
ein guter Kompromif} zwischen Festigkeitsreserven, Steifigkeit und Aktuatorkraften.

Im Sinne des Leichtbaus ist eine Auslegung des Stabes als CFK-Struktur sinnvoll, da
dieser Werkstoff das beste Verhaltnis von Steifigkeit zur Dichte aufweist [63]. Mit der
Klassischen Laminattheorie (CLT) ergeben sich fur die verschiedenen Wickelwinkel
eines AWV’s entsprechende Verbundsteifigkeiten, mit denen eine Auslegung erfolgen
kann. In Bild 4.13 sind die kritischen Lasten abhangig vom Wickelwinkel aufgetragen.
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Bild 4.13: oben: Kiritische Beul- und Knicklasten abhéngig vom Wickelwinkel
unten: Resultierende Wandstarke

Bei den dargestellten kritischen Beullasten ist ein Sicherheitsfaktor von 2 und bei der
Knicklast von 1,5 mit einbezogen. Es zeigt sich, dal bei einem Wickelwinkel von 15° die
erforderliche sichere Last erreicht wird (Bild 4.13, oben). Die Wandstarke betragt hierbei
d=1,83 mm (Bild 4.13, unten). Nach der CLT ergibt sich hiermit eine Anstrengung von
0,5 und damit ein Festigkeitsreservefaktor von 2.

Somit ist festzustellen, dal3 sich ein CFK-Druckstab mit zufriedenstellendem Ergebnis
auslegen laRt. Die Masse fur einen Stab betragt 440 g/m ohne Krafteinleitung.

Aus Bild 4.13 wird deutlich, dal? die Knickfestigkeit weitestgehend unabhéngig vom
Wickelwinkel ist. Eine Auslegung unter geanderten Randbedingungen, z.B. bei
groBerem Tragkoérperabstand, fuhrt zu geringeren und u.U. zu zu kleinen Knick-
festigkeiten. Um trotzdem eine Funktion zu gewdahrleisten, bieten sich zwei konstruktive
Malnahmen an, die in Bild 4.14 skizziert sind.

Durch einen Sandwichaufbau, der wegen des beengten Bauraumes nur auf der Oberseite
angebracht werden kann, kann das Tragheitsmoment des Stabes und damit die mdgliche
freie Knicklange erhdht werden. Dazu wird ein Stitzschaum mit zusatzlichen Fasern
umwickelt, ohne dal} die Zugsteifigkeit signifikant erhoht wird (Bild 4.14 links). Reicht
diese MaBBnhahme nicht aus, so laBt sich die Knickldnge durch Zusatzlagerungen
zwischen den Tragkorpern entsprechend halbieren oder dritteln, was zu einer deutlich
hoheren Knickfestigkeit fuhrt (Bild 4.14 rechts).
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Sandwichkern Drehachse Zusatzlagerung zur
(Stiitzschaum) Tragkorper Erhéhung der Knicklange

CFK-Druckstab  Einkopplung der Tragkorperlast
Bild 4.14: Konstruktive MaRnahmen zur Erhéhung der Knicksteifigkeit

Die letztere MalRnahme bietet gegebenenfalls auch die Mdglichkeit, den Stabdurch-
messer zu reduzieren. Dies fuhrt wiederum zu hoéheren Wandstarken und damit zu
hoheren Beulfestigkeiten.

Mit den beschriebenen MalRnahmen und dem entsprechenden Zusatzaufwand lassen
sich also deutlich gréRere Tragkdrperabstande realisieren.

Auf die in Bild 4.14 angedeutete Krafteinleitung zur Einkopplung der Tragkdrperlasten
wird in Kapitel 5 detailliert eingegangen.

4.5.3 Auswahl und Dimensionierung der Aktuatoren

Ausschlaggebend fur die Auswahl geeigneter Aktuatoren sind die fur die Verstellung
notwendigen Krafte und Stellgeschwindigkeiten. Die Analyse verschiedener Aktuator-
prinzipien zeigt, da Hydraulikstellglieder wegen ihrer hohen Kraft- und Leistungs-
dichte fur diesen Anwendungsfall die beste Alternative darstellen.

Elektromotorisch angetriebene Linearantriebe mit Kugelumlaufspindel oder Zylinder-
rollenspindel sind zwar prinzipiell auch in dem hier geforderten Kraftniveau verftigbar,
sind aber auf Grund der sehr hohen, in der Luftfahrt fir Walzlager und Spindelantriebe
Ublichen Lebensdaueranforderungen sehr schwer. Die Lebensdauer ist bei Ublichen
Industriespindeln so definiert, dal} statistisch 90 % eines Spindeltyps die geforderte
Lebensdauer erreichen. Der Vergleichswert fur die Luftfahrt betragt 99 % [72]. Diese
hoéheren Anforderungen reduzieren die zulassigen maximalen Hertz'schen Pressungen,
was sich wiederum in deutlich gréeren Spindeldurchmessern niederschlagt. Nach [72]
ergibt sich fur den beschriebenen Anwendungsfall ein Spindeldurchmesser von tber 100
mm. Hinzu kommt noch eine Spindelmutter, die den Durchmesser des Aktuators noch
einmal erhoht. Der Einsatz von Spindeln fuhrt also zu Bauraum- und Gewichts-
problemen.

Aullerdem ist es aus Redundanzgrinden erforderlich, dal der Fehler eines Aktuators
nicht den gesamten Antriebsstrang blockiert. Die Aktuatoren missen dann kraftfrei
mitlaufen. Dies ist bei Spindelantrieben nur mit hohem Zusatzaufwand, wie z.B. mit
Kupplungen, zu gewahrleisten, wahrend es bei Hydraulikantrieben durch geeignete
Ventilblocke mit wenig Aufwand zu realisieren ist.

Die Auslegung erfolgt also mit einem Hydraulikzylinder, wobei zunachst noch offen ist,
wie die hydraulische Energie bereitgestellt wird. Mit dem im Flugzeugbau Ublichen
Systemdruck von 210 bar ergibt sich dann fir den Aktuator 1 (Fai=112 kN vgl.
Kap. 4.5.1) ein Kolbendurchmesser von 85 mm. Der Aktuator 2 (Fa2=100 kN) bendétigt
eine gleich grolle Kolbenflache, da seine Kolbenstange bei maximaler Last auf Zug
belastet wird. Die Kolbenflache ist dadurch reduziert, wobei hierbei von einem
Kolbenstangendurchmesser von 30 mm ausgegangen wird. Es konnen also zwei
identische Aktuatoren eingesetzt werden. Der Gesamtdurchmesser der Zylinder liegt
somit unter 100 mm, so dal3 keine Bauraumprobleme zu erwarten sind.
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4.5.4 Energieversorgungssystem

Die maximal fur die Verformung der formvariablen Hinterkante einer Landeklappe mit
10 m Spannweite erforderliche mechanische Leistung betrdgt nach Kapitel 4.2
Pmaxges=7,2 KW. Diese Antriebsleistung verteilt sich auf die in der Klappe verteilten
hornférmigen Tragkdrper. Sie ergibt sich aus dem gleichmaBigen Ausschlag der
gesamten Klappe bei Reisefluglast mit maximaler Verstellgeschwindigkeit.

Wie bereits erwahnt, arbeiten die beiden Aktuatoren redundant. Im Fehlerfall eines
Aktuators hat der andere also die Last der gesamten Klappe zu tragen. Zu kléaren ist die
Frage, ob beide Aktuatoren auch allein die volle mechanische Gesamtleistung
aufbringen mussen. Dies wirde eine verdoppelte installierte Leistung erfordern.

Ohne diese Frage abschliellend klaren zu kénnen, wird hier davon ausgegangen, daf
dies nicht erforderlich ist, dal also nur beim Betrieb beider Systeme die volle Dynamik
bereitgestellt wird. Aus diesen Uberlegungen folgt, daR fur beide Aktuatorsysteme
jeweils eine maximale Leistung von ca. 3,6 kW bereitgestellt werden mul.

Es bleibt die Frage zu klaren, wie die hydraulische Energie fur die Stellzylinder in der
Landeklappe bereitgestellt wird.

Am einfachsten erscheint zunéchst die direkte, redundante Ankopplung an zwei
verschiedene im Flugzeug vorhandene Hydrauliksysteme (vgl. 1.2.3). Die Ankopplung
auf das bewegte Klappensystem erfolgt Uber flexible Leitungen oder mit Hilfe von
hydraulischen Drehtbertragern (Bild 4.15).

Bild 4.15: Hydraulische Energietbertrager mit Drehgelenken, aus [68]

Fur eine Landeklappe sind zwei solcher Ubertragungssysteme notwendig. Innerhalb der
Landeklappe werden die Hydraulikleitungen dann direkt zu den an den Zylindern
befindlichen Servoventilen geftihrt. Die Servoventile werden elektrisch angesteuert. Die
Position der Aktuatoren ist zu messen. Die fur die Sensoren und Aktuatoren not-
wendigen redundanten elektrischen Leitungen miussen ebenfalls vom Flugelkasten auf
das bewegte Klappensystem gefiihrt werden.

Bei der Bewertung der hydraulischen Energieversorgung sind die Zusatzgewichte fur die
komplette Leitungsfiihrung von den zentralen Hydraulikpumpen bis zum Stellzylinder
mit einzubeziehen. Dabei ist zu prifen, ob die an der Wingbox vorhandene Leitungs-
fuhrung der Querruder- und Spoileransteuerung mit genutzt werden kann.

Eine elektrische Ubertragung der Antriebsenergie erfordert eine Verstarkung der
bereits fur die Ansteuerung der Aktuatoren und fir die Sensoren zu installierenden
elektrischen Ubertragungssysteme. Dies ist konstruktiv einfacher und mit geringeren
zusatzlichen Massen zu realisieren. Eine Ubertragung tber flexible Leitungen bzw. mit
Schleppkabeln ist wegen der begrenzten Lebensdauer flr den Serieneinsatz wenig
empfehlenswert. Dies gilt prinzipiell auch fur eine Ubertragung mit in Drehgelenke
integrierte Schleifringe. Eine berihrungslose, induktive Kopplung bietet eine einfach zu
montierende und verschleiBarme, wartungsfreundliche Alternative. Die induktiven
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Ubertragungselemente konnen wahlweise als Drehtbertrager in die Drehgelenke nach
Bild 4.15 oder als lineare Ubertragungssysteme ausgefithrt werden. Diese induktiven
Koppler kénnen sehr kompakt ausgefiihrt werden, wenn sie mit Mittelfrequenz zwischen
25 und 100 kHz betrieben werden. Dies erfordert eine zusatzliche, aber sehr kompakt
realisierbare Leistungselektronik zur Erzeugung der Mittelfrequenzenergie [70].

Mit relativ hohem Zusatzgewicht verbunden ist die Energiewandlung innerhalb der
Landeklappe (vgl. 4.2). Hinzu kommen noch Probleme mit der Warmeentwicklung, die
bei konventionellen hydraulischen Energiewandlern naturgemaf recht hoch ist.

Eine konkrete Auslegung eines hydraulischen Energiewandlers fir den Einbau in einer
Landeklappe erfordert wegen der besonderen Randbedingungen eine spezielle und
umfangreiche Entwicklung, die nicht im Rahmen dieser Arbeit durchgefihrt werden
kann. Zur Abschatzung der Realisierbarkeit muf3 deshalb auf bestehende Systeme,
welche flr andere Anwendungen konzipiert worden sind, zuritickgegriffen werden.

Die elektrohydrostatischen Aktuatoren, welche bereits in Kapitel 1.2.4 vorgestellt
wurden, lassen sich wegen des beschrankten Bauraums in der Landeklappe nicht direkt
einsetzen, da sie kompakt ausgefuhrt sind. Alle Komponenten des Aktuators sind in
einem Geh&use integriert. Allerdings ist das Funktionsprinzip dieser Aktuatoren,
welches in Bild 4.16 dargestellt ist, fur die Anwendung in der Landeklappe geeignet. Der
Vorteil dieses Konzeptes ist, dal? die Motor-Pumpen-Einheit direkt tber die vorgegebene
Drehzahl die Hydraulikzylinder bewegt. Es wird also nur dann Leistung benétigt, wenn
auch tatsachlich mechanische Leistung abgegeben wird. Die Leistungsverluste beim
Halten einer Kraft durch Leckage sind gering. Durch ein Ventil kann der Aktuator von
aktiv auf passiv geschaltet werden. Mit dem Olreservoir und dem Druckbehélter werden
Druckschwankungen ausgeglichen.
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Bild 4.16: Funktionsprinzip des elektrohydraulischen Aktuators, aus [46]

Fur die Verwendung in der Landeklappe sind die einzelnen Komponenten des
elektrohydraulischen Aktuators entsprechend raumlich zu verteilen. Gegebenenfalls ist
noch ein Olklihler einzusetzen.

Leider ist kein elektrohydrostatischer Aktuator mit den hier erforderlichen Leistungs-
daten am Markt verfugbar, so dal ein Vergleich nicht moglich ist. Die Gewichte der
einzelnen Baugruppen kénnen allerdings abgeschatzt werden. Es ergibt sich nach [73]
fur eine am Markt erhéltliche Motor-Pumpen-Einheit ein Gewicht von 15 kg und fur das
Reservoir mit Druckspeicher ein Gewicht von 6 kg. Mit einer Zylindermasse von 5 kg
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resultiert somit ein Gewicht fur eine elektrohydraulische Aktuatoreinheit von 26 kg.
Hinzu kommen noch entsprechende Gewichte fir elektrische und hydraulische
Leitungsfihrungen, Krafteinleitungen und Steuerungsgerate. Fur die formvariable
Hinterkante einer auflleren A340-Landeklappe mit Querruderfunktion lait sich damit
das erforderliche Gesamtgewicht der beiden Aktuatorsysteme mit 60-80 kg abschatzen.

Bei dieser Abschatzung wird davon ausgegangen, daf} die installierte Generatorleistung
(Leistungsentnahme an den Triebwerken) durch das Zusatzsystem nicht erhéht werden
muf3.

Die erforderlichen Leistungen fur die Profilanpassung wahrend des Reisefluges sind auf
Grund der geringen Stellgeschwindigkeiten (siehe Anhang) sehr gering. Es sind nur
wenige Watt erforderlich. Den kritischen Fall stellt der Einsatz der formvariablen
Hinterkante als Querruder dar. In diesem Fall sind hohe Stellgeschwindigkeiten und
entsprechend hohe Leistungen erforderlich. Allerdings bleibt die erforderliche Leistung
fur das Gesamtflugzeug konstant, da ja die erforderliche Rollrate (Drehgeschwindigkeit
des Flugzuges um die Langsachse) ebenfalls konstant bleibt.

Fiar die A340 konnte dies konkret bedeuten, dal die innen an den Landeklappen
installierte formvariable Hinterkante die Rollsteuerung im Schnellflug dbernimmt
(High-Speed-Querruder). Im Langsamflug sind zur Erreichung der Rollrate gro3e Hebel
erforderlich, so dall es hier unter Umstanden sinnvoll ware, ausschliel3lich die
urspringlichen Querruder zu betatigen.

Das Beispiel zeigt, dal die formvariable Hinterkante an den Landeklappen zusatzliche
Flexibilitat fur die Rollsteuerung bietet, ohne jedoch die Leistungsanforderungen an das
Energieversorgungssystem zu erhéhen.

4.6 Zusammenfassung der Ergebnisse

Die Ausfiihrungen in diesem Kapitel haben gezeigt, da die Linearaktuatoren am besten
fur die Erzeugung der Schwenkbewegung der Tragkdrper geeignet sind. Die Tragkdrper
werden in Spannweitenrichtung mit elastischen Zug/Druckstaben gekoppelt, wodurch
nur zwei Aktuatoren fir eine Landeklappe erforderlich werden. Die spannweitige
Differenzierung wird durch gezieltes Stauchen der elastischen Stédbe und der damit
verbundenen differenzierten Schwenkwinkel der Tragkérper moglich. Die hohen
Anforderungen an die Zug/Druckstdbe lassen sich mit einer gewickelten CFK-
Konstruktion realisieren. Die beiden Aktuatoren arbeiten redundant, so dal} in einem
Storfall ein Aktuator die Grundfunktion der formvariablen Hinterkante gewahrleistet.

Der Einbau des Aktuatorsystems in die Landeklappe erfordert eine kompakte Bauweise
fur die zwei Linearantriebe. Die relativ hohen Krafte machen den Einsatz von
Hydraulikzylindern erforderlich, flr die eine entsprechende Energieversorgung bereit
gestellt werden muB. Zur Vermeidung einer aufwendigen hydraulischen Leitungs-
zufuhrung auf die bewegte Klappe erfolgt die Energietbertragung elektrisch. In der
Klappe wird die elektrische Energie Uber einen noch néher zu definierenden elektro-
hydraulischen Energiewandler umgesetzt.



5 Realisierung eines 1:1-Demonstrators

In diesem Kapitel wird die Realisierung eines Funktionsdemonstrators auf Basis der in
Kapitel 3 definierten Geometriedaten beschrieben.

Vorrangiges Ziel der Erstellung des Funktionsmodells im MaRstab 1:1 ist die
Demonstration der Funktion und die Verifikation der in Kapitel 3 und 4 gefundenen
Ergebnisse. Die fur das Konzept wesentlichen Komponenten werden mdglichst
realitatsnah gefertigt, das heil3t, sie werden weitestgehend nach den fir den
Flugzeugbau spezifischen Vorgaben erstellt.

In Bild 5.1 ist der Gesamtaufbau des Demonstrators dargestellt:

Demo-
Tragkorper Stitzrahmen CFK-Hautstruktur Hydrau%aggregat Steuerungsrechner
/

Bild 5.1: Gesamtaufbau des Funktionsdemonstrators

Die Breite des Demonstrators betragt 2,4 m und die Gesamttiefe etwa 1,4 m. Die form-
variable Hinterkante hat eine Tiefe von cwi =1 m.

Das Grundgerist bildet ein Kastentrager, an dem seitlich zwei Stitzrahmen
angeflanscht sind. Der Kastentrager selbst besteht aus miteinander verschraubten
Aluminiumplatten, wobei im Vorder- und Hinterholm entsprechende Bohrungen fur die
Lagerung der Tragkdrper vorgesehen sind. Es sind drei Tragkorper aus CFK im Abstand
von 800 mm drehbar im Kastentrager gelagert.

Die Hautstruktur besteht aus einer oberen und unteren Deckhaut, die mit funf flexiblen
und zwei starren Stegen vernietet ist. Des weiteren sind acht Endkantenrippen zur
Versteifung der Endkante angebracht (vgl. Bilder 3.6 und 3.18). Die Kopplung der
Tragkorper erfolgt Uber einen Glasfaser-Kunststoff-Stab (siehe Bild 5.11) und die
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Ansteuerung Uber zwei Hydraulikzylinder. Diese werden von einem externen Hydraulik-
aggregat versorgt.

Im folgenden wird der Bau der einzelnen Strukturkomponenten des Demonstrators
beschrieben. Begonnen wird mit einer Beschreibung der Fertigung der hornférmigen
Tragkorper.

5.1 Fertigung der Tragkorper

Die Horntragkérper werden, wie unter 3.5 begrindet, als CFK-Struktur ausgefuhrt.
Dies hat neben den guten mechanischen Eigenschaften von CFK-Strukturen im
wesentlichen fertigungstechnische Grinde. Die Faserverbundhalbzeuge lassen sich in
nahezu jede beliebige Form drapieren und eignen sich daher fir die Herstellung der
spharisch geformten Tragkorper.

Es sind nur wenige vergleichbare Baumuster oder Produkte mit ahnlich komplexer
Form bekannt, fur die entsprechende Fertigungsverfahren entwickelt wurden. Damit
steht kein Standardverfahren, welches fur die Herstellung der Tragkdrper anwendbar
ware, zur Verfigung. Es mull daher ein speziell fur diese Anwendung angepaf3tes
Verfahren entwickelt werden.

5.1.1 Bauweise und Fertigungsverfahren

Ziel ist eine Fertigung der Tragkdrper als einteilige monolithische Struktur. Mit dieser
Bauweise wird eine Minimierung des Strukturgewichtes ermdglicht, da auf Flge- oder
Klebestellen verzichtet werden kann [60,74]. Die einteilige Bauweise erhoht jedoch
malfigeblich die Komplexitat des Fertigungsverfahrens.

Prinzipiell bieten sich flr die Herstellung das Prepregverfahren [63,64] und das RTM-
Verfahren (Resign Tranfer Moulding [64]) an. Beide Verfahren werden untersucht und
miteinander verglichen.

Das Prepregverfahren ist das klassische, im Flugzeugbau am haufigsten verwendete
Fertigungsverfahren. Hier werden vorimpragnierte Faserlagen, z.B. unidirektionale
Tapes oder Gewebe in eine Form oder auf einen Formkern drapiert und anschlielend
durch Vakuum vorverdichtet. In einem sogenannten Autoklaven wird das Gelege unter
hohem Druck weiter kompaktiert und erwarmt. Dadurch wird das Harz zunéachst flussig
und die Faserlagen werden miteinander vernetzt. AnschlieBend hartet das Harz aus und
bildet als Matrix mit den Faserlagen die Verbundstruktur.

Beim RTM-Verfahren wird zunachst trockenes Halbzeug (z.B. Gewebe) in ein Form-
werkzeug gelegt. Nach Schlielen der Form wird Harz injiziert, welches die Fasern
durchtréankt. Anschlielend wird der Aufbau ebenfalls unter Druck erhitzt und hartet
aus.

Es wird weiterhin noch unterschieden, ob die Halbzeuge in eine Negativ- oder auf eine
Positivform abgelegt werden. In der Regel hangt dies davon ab, ob und wo eine exakte
Bauteilkontur erforderlich ist und wie sich das Bauteil entformen lakt. Beim
Horntragkorper ist eine exakte und glatte AuRenkontur von grolRer Bedeutung, da der
Tragkorper Uber eine Gleitschicht mit der Innenseite der Hautstruktur in Kontakt steht
und das Profil vorgibt.

Eine Fertigung durch direktes Einlegen in eine entsprechende Negativform ist
allerdings nicht ohne weiteres moglich, da dies zunachst ein getrenntes Drapieren in
zwei Halbschalen erfordert. Die relativ hohe Wandstarke des Tragkorpers fuhrt zu
groRen erforderlichen Schaftlangen (Uberlappungslangen) an der Figestelle der beiden
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Halften. Ein exaktes Zusammenfigen der beiden Formhalften ist dadurch schwer
praktizierbar [74].

Die Vermeidung einer Schaftung ist nur mdglich, wenn die Faserlagen auf einen
Positivkern aufgelegt werden kénnen. Dieser Kern wird anschlieliend mit dem gesamten
Lagenaufbau in eine Negativform gelegt.

In der geschlossenen Form mussen die Lagen an die Innenwand geprefl3t werden, was
durch eine VolumenvergroRerung des Kernes wahrend des Erwéarmens mdéglich ist. Nach
dem Hartevorgang wird der Kern aus dem Tragkoérper herausgezogen. Da der
Tragkorper eine starke Hinterschneidung besitzt, muf3 der Kern entweder mehrteilig
sein oder er muf so flexibel sein, da3 er durch den engeren Querschnitt gezogen werden
kann.

Diese Uberlegungen filhren zu der Verwendung des sogenannten Schlauchblas-
verfahrens. Dieses Verfahren wird u.a. in [75] beschrieben und analysiert. Die hier
verwendete Verfahrensvariante ist in Bild 5.2 dargestellt.

Negativform |

Sand Bauteil -
CFK-Lagen Vakuum W CFK
J i \
starrer Kern Blas M

schlauch H
Seitenteile

/ Erhitzen

Bild 5.2: Fertigung der Tragkdrper mit dem Schlauchblasverfahren

An einen mit Sand geftullten und durch einen starren Kern stabilisierten Schlauch wird
ein Vakuum angelegt. Der Schlauch bildet dadurch eine Positivform, auf der die CFK-
Lagen drapiert werden kénnen (Bild 5.2, links). Der Kern wird mit dem Gelege in eine
mehrteilige Negativform gelegt (Bild 5.2, mitte). Diese wird anschliel3end geschlossen
und verschraubt. Durch Aufblasen des vorher evakuierten Schlauches und einer
zusatzlichen Erhitzung wird das Gelege an die Forminnenwand geprefl3t und dadurch
kompaktiert (Bild 5.2, rechts). Nach dem Ausharten wird der Sand aus dem Schlauch
entfernt und der Schlauch entnommen. Die Negativform wird gedffnet und das Bauteil
kann entformt werden.

Dieses Fertigungsverfahren wird fur die Herstellung der Tragkdrper verwendet und an
die speziellen Anforderungen angepal3t.

5.1.2 Bauteilfertigung

Eine erfolgreiche Fertigung der Tragkdérper hangt entscheidend von der Beschaffenheit
der Positivform ab. Die Positivform sollte ein leichtes Untermall gegenuber der
Innenkontur des Tragkorpers besitzen, so dal sich der Kern mit dem gesamten
Laminataufbau problemlos in die Negativform einlegen lafit. Ein zu kleiner Kern flhrt
allerdings zu Problemen beim spéateren Aufblasen, da dann die einzelnen Faserlagen zu
weit gegeneinander verschoben werden mussen.

Zur Herstellung des Kernes ist deshalb die Erstellung einer weiteren Negativform
(Dummyform) erforderlich, mit der die AuBenkontur des Hilfskerns exakt einstellbar ist.
Das Bild 5.3 beschreibt die Herstellung des Positivkerns.
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Bild 5.3: Herstellung Positivkern

Der Blasschlauch, der zuvor ebenfalls in einer separaten Form erstellt wurde, wird in
die Dummyform eingelegt (Bild 5.3 a). Die Form wird geschlossen, verschraubt und mit
einem Flansch verbunden, der spater die Dichtflache zum Formwerkzeug bildet. Es wird
ein starrer Kern eingefuhrt und der Zwischenraum zwischen Kern und Schlauch mit
Sand gefullt (Bild 5.3 b). AnschlieRend wird der Deckel mit dem Flansch verschraubt.
Der Schlauch bildet die Dichtung zwischen Flansch und Deckel, wobei im Deckel eine
Bohrung fur die Evakuierung vorgesehen ist (Bild 5.3 c). Der komplette Aufbau wird
nun an ein Arbeitsgestell geschraubt, der Schlauch wird evakuiert und die Form
abgenommen (Bild 5.3 d). Die so entstandene Positivform ist am Gestell drehbar
gelagert, so dal3 das Gelege bequem drapiert werden kann.

Das Bild 5.4 (links) auf der nachsten Seite zeigt eine Halbschale der Dummyform mit
dem eingelegten Blasschlauch. In Bild 5.4 (rechts) ist der am Gestell montierte Positiv-
kern mit der ersten aufgelegten CFK-Lage dargestellt.

Wegen der nicht kreisférmigen Querschnitte der Tragkorper (vgl. Kap. 3.2) ist die
Negativform horizontal mehrmals geteilt. Die spezielle Teilung der Form zeigt das Bild
5.2 (vorherige Seite, mittleres Bild). Durch eine Teilung in Ober- und Unterteil und zwei
Seitenteile ist eine leichte Entformung der fertigen Bauteile gewahrleistet. Das Bild 5.5
zeigt den unteren Teil des Formwerkzeuges und einen fertigen Horntragkérper.

Die aullere Lage der Tragkérper wird mit einem Hybridgewebe ausgefiihrt, welches auf
der AuRenseite PTFE-Fasern aufweist. Auf der Innenseite sind zur Anbindung an die
Matrix Glasfasern eingewoben. Mit dieser Gewebelage und einem in der Hautstruktur
aufgeklebten Blech wird eine Gleitlagerung realisiert (zur Gleitlagerproblematik mehr
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in Kap. 6.2). Eine detaillierte Beschreibung der Fertigung der Tragkérper ist in [74] zu
finden.

Bild 5.4: links: Dummyform mit eingelegtem Blasschlauch
rechts: Arbeitsgestell mit Hilfskern und aufgelegter erster Faserlage

Bild 5.5: links: Untere Negativformhalbschale
rechts: Ausgeharteter Tragkorper

Es zeigt sich nach den ersten Bauteilversuchen, dal} das Fertigungsverfahren prinzipiell
sehr gut funktioniert. Probleme bereitet lediglich die Dichtigkeit am dinnen Ende des
Schlauches. Hier kann ein massives Ausfullen der &uersten Spitze mit Silikon Abhilfe

schaffen.
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Ultraschalluntersuchungen und Oberflachenprifungen zeigen, dall die Fasern bei
diesem Verfahren gut an die Innenwand geprel3t werden, die Lagen also gut kompaktiert
werden. Besonders gute Ergebnisse liefert die AusfUhrung der Tragkérper mit Hoch-
modulfasern. Durch die geringere erforderliche Wandstarke brauchen sich die Fasern
beim Aufblasen weniger stark gegeneinander zu verschieben.

5.1.3 Qualitat, Reproduzierbarkeit und Herstellzeiten

Es werden 5 identische Tragkoérper mit Hochmodulfasern hergestellt, die keine
erkennbaren bzw. gravierenden Qualitatsunterschiede aufweisen. Durch die gegentlber
den Tragkorpern aus HT-Fasern geringere Anzahl der zu drapierenden Tapes kann die
Fertigungszeit deutlich gesenkt werden, was die htheren Materialkosten der HM-Fasern
zum Teil kompensiert. Zusatzlich ist eine deutliche Gewichtsersparnis zu verzeichnen.
Das Gewicht der Tragkoérper mit HT-Fasern betragt etwa 5 kg, wahrend der Aufbau mit
HM-Fasern bei gleicher rechnerischer Steifigkeit nur 2,6 kg wiegt. Das Mehrgewicht
gegenuber der Rechnung (theoretischer Wert aus Kapitel 3.5.3 war 2,1 kg) ist auf
fertigungsbedingte Uberlappungen und Abstufungen der Faserlagen zurtickzufithren.

Versuche, die Tragkdrper im RTM-Verfahren herzustellen, scheitern schon beim
Drapieren der trockenen Halbzeuge. Es ist nicht mdglich, die einzelnen Lagen
zuverlassig an dem Positivkern oder auch untereinander zu fixieren. Beim Prepreg-
verfahren bereitet dies aufgrund der Klebrigkeit der Halbzeuge keine Probleme.

Eine automatisierte Serienfertigung ist gegebenenfalls durch moderne 3D-Flecht-
techniken moglich [76], dies wird im Rahmen dieser Arbeit jedoch nicht weiter
untersucht.

5.1.4 Integration der Lagerung

In Bild 5.5 (rechts) auf der vorherigen Seite ist ein zur Weiterbearbeitung vorbereiteter
Tragkorper abgebildet. Der zylindrische Teil dient der Lagerung in der Klappen-
vorderkante. Wie in den Kapiteln 2 und 3 beschrieben, wird eine Fest-Los-Lagerung
realisiert. Das Loslager wird als Gleitlager und das Festlager als Walzlager ausgefuhrt.
Dazu wird auf den zylindrischen Teil des Tragkorpers eine diinne Stahlhtlse aufgeklebt,
die den Gleitpartner fur ein Kunststoffgleitlager bildet, welches in dem Kastenholm
eingelassen ist (Bild 5.6 links).

CFK-Tragkorper

K hol
astenholm Stahlbuchse —~
\

Kugellager

eingeklebte |
Buchse

) . . \
Hebel fir den Antrieb  Gleitlager Kugellager eingeklebte und verschraubte Buchse

Bild 5.6: Integration der Tragkdrperlagerung in den Kastenholm
links: Lagerung der Tragkdrper im Kastenholm
rechts: Tragkdrper mit verklebter Stahlbuchse und Buchse fur das Kugellager
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Zur Aufnahme des Walzlagers wird in den Tragkdrper eine Buchse eingeklebt und
anschlieRend zusétzlich verschraubt (Bild 5.6 rechts). Diese Buchse dient nicht nur zur
Lagerung, sondern zusatzlich zur Weiterleitung des Torsionsmomentes an die Stell-
kinematik.

5.2 Fertigung der Hautstruktur

Die Hautstruktur besteht aus Stegen, die im Schwenkbereich der Tragkdrper ausgespart
sind, aus einer oberen und unteren Deckhaut und aus Rippen, die das Endteil der
Hautstruktur versteifen. Samtliche Bauteile werden im Prepregverfahren hergestellt.

_ Das Bild 5.7 zeigt das Prinzip der Stegher-
Formprofile stellung. Zwei Formprofile werden getrennt
/ voneinander belegt, anschlieBend zusammen-

gefuhrt und mit seitlichen Blechen versehen.
I Der Aufbau wird mit Folie abgedichtet,

evakuiert und anschlieBend im Autoklaven
/ ausgehartet. Die Formprofile sind mit den
entsprechenden Konturen fur die Gelenke der
Stege ausgefihrt. In den Ausschnittsbereichen
ist die Gelenkaufdickung vorgesehen (vgl. Kap
3.6).

Die Fertigung der Stege bereitet prinzipiell keine Probleme, da das Fertigungsverfahren
sich unwesentlich von Standardverfahren unterscheidet. Das feine Abstufen der CFK-
Lagen in den konischen Bereichen zu den Gelenken und der gesonderte Lagenaufbau im
Ausschnittsbereich machen allerdings die Fertigung in Handarbeit aufwendig.

CFK-Tapes

Bild 5.7: Stegherstellung

Das Bild 5.8 (links) zeigt einen fertigen Stegabschnitt, einmal unbelastet und einmal mit
Handkraften verformt, wobei die Gelenkfunktion der dinnen Bereiche deutlich zu
erkennen ist. In Bild 5.8 (rechts) ist ein Modell eines Stegausschnittes abgebildet,
welcher mit einem oberen und unteren Hautsegment vernietet ist.

Bild 5.8: links: Stegabschnitt mit Gelenkfunktion, unverformt und verformt
rechts: Ausschnitt aus der Hautstruktur im Bereich der Stegausschnitte

Die Montage der Stege mit der Hautstruktur erfolgt fir den Demonstrator als reine
Nietverbindung. Fir eine Klebung muiBte ein groBer Aufwand fir Justier- und
Montagehilfen betrieben werden. AuRerdem laf3t sich eine Nietverbindung nachtraglich
zu Reperaturzwecken lésen. In Bild 5.9 (links) ist der Montageaufbau dargestellt.

In Bild 5.9 (rechts) ist die untere Deckhaut zu erkennen, auf der die Stege aufgereiht
sind und die drei Ausschnittsbereiche fur die Tragkérper. AuBerdem ist das bereits
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aufgeklebte Gleitblech dargestellt. Das 0,3 mm starke Edelstahlblech bildet mit der
PTFE-Beschichtung der Tragkoérper das Gleitlager.

Bild 5.9: links: Montage der Hautstruktur, Ausrichtung, Fixierung und Verbohrung der Stege
rechts: Offene Struktur, eine Seite vernietet

5.3 Aktuatorsystem

Die Verstellung der formvariablen Hinterkante erfolgt durch zwei Hydraulikzylinder,
die an den jeweils auBeren beiden Tragkdrpern angreifen. Das Bild 5.10 zeigt den Hebel,
der an der in dem Tragkdrper eingeklebten Buchse verschraubt ist. An dem Hebel ist ein
Bolzen eingelassen, an dem sowohl der Aktuator als auch der Zug/Druckstab befestigt
sind. Der Aktuator selbst ist drehbar in einem U-Profil gelagert und kann so die
erforderlichen Schwenkbewegungen ausfiihren.

Bild 5.10: Anordnung der Hydraulikzylinder

Der Hydraulikzylinder erreicht einen Hub von 180 mm und hat bei einem Kolben-
durchmesser von 50 mm und einem fur Verkehrsflugzeuge typischen Betriebsdruck von
210 bar eine maximale Druckkraft von Uber 40 kN. Er ist mit umwickelten CFK-
Rowings verstarkt und kann deshalb sehr leicht ausgefuihrt werden (siehe hierzu [77]).
Das reine Strukturgewicht des Zylinders betragt weniger als zwei Kilogramm.

Zur Vermeidung von aufwendigen Krafteinleitungen wird der Zug/Druckstab in einem
Stlck gefertigt (Bild 5.11 links). Die Krafteinkopplung erfolgt durch Bohrungen in dem
Stab, in die eine Messinghulse eingeklebt ist. Zur Aufnahme der Lasten ist der Stab im
Bereich der Bohrungen verstarkt (Bild 5.11 rechts).

Die Verstarkungen sind in CFK ausgefihrt, der Stab selbst ist zur Erhéhung der
Beulsteifigkeit aus GFK gefertigt. Im Vergleich zu der in 3.5.3 beschriebenen Auslegung
muf} der Zug/Druckstab wegen der geringeren Spannweite des Demonstrators und der
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damit verbundenen geringeren Aktuatorkrafte eine wesentlich geringere Steifigkeit
aufweisen. Dies fuhrt zu einer geringeren Wandstarke, wodurch wiederum die
Beulfestigkeit deutlich sinkt, so dal eine Auslegung in CFK hier nicht mdglich ist.
Ansonsten erfolgt die Auslegung analog zu der in 3.5.3 beschriebenen.

Messing- Gelenklager von Aktuator
Buchse

—

=\
N
\ g

CFK-Verstérkung

20,0

Bild 5.11: links: Zug/Druckstab mit drei CFK-verstarkten Krafteinleitungsbereichen
rechts: Krafteinleitung: Eingeklebte Messingbuchse in dem verstarkten Bereich

Die Versorgung der Hydraulikzylinder erfolgt Gber ein externes Hydraulikaggregat.
Dieses Aggregat besteht im wesentlichen aus einem 5,5 kW Elektromotor, der eine
Hydraulikpumpe (Axialkolbenpumpe) antreibt, einem Olreservoir und aus zwei
Servoventilen.

In die Hydraulikzylinder ist ein Wegmelsystem integriert, mit dem induktiv und
absolut der augenblickliche Hub der Zylinder gemessen werden kann. Die analogen
Sensorsignale werden Uber eine AD/DA-Wandlerkarte in einen PC Uberfuhrt, auf dem
eine C**-basierte Regelung implementiert ist. Das Regelprogramm errechnet aus den
Sensorsignalen und aus entsprechenden Positions- oder Bahnvorgaben die Sollwerte.
Diese digitalen Signale werden wiederum in analoge Signale umgewandelt und steuern
Uber eine Verstarkung die Servoventile an.

Die Vorgaben fur die Position oder die Bahn, die die Zylinder fahren sollen, kénnen vom
PC aus angegeben werden. Dabei werden der Tragkorperschwenkwinkel b und die
Winkelgeschwindigkeit b vorgegeben. Diese Vorgaben werden vom Regelprogramm in

die entsprechenden Aktuatorhtibe und Geschwindigkeiten umgerechnet.

Uber den PC lassen sich beliebige Positions- und Geschwindigkeitskurven program-
mieren, so dal} zum Beispiel fur Dauerversuche ein spezielles, immer wiederkehrendes
Programm ablaufen kann. Im Normalfall werden die beiden Aktuatorwege mit dem
Regelprogramm uber die Berechnung der Schwenkwinkel der Tragkdérper synchronisiert.
Uber das Schiebepotentiometer lassen sich die beiden Zylinder getrennt ansteuern, so
daf’ uber den elastischen Stab unterschiedliche Drehwinkel der Tragkdrper resultieren.

5.4 Zusammenfassung der technischen Daten flir den Demonstrator

Zur Veranschaulichung der Funktion ist der Demonstrator in Bild 5.12 in der
maximalen entwoélbten Stellung (links) und der maximalen zugewdlbten Stellung
(rechts) dargestellt.
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Bild 5.12: Demonstrator mit entwdlbter (links) und zugewdlbter formvariabler Hinterkante
(rechts)

In einer Ubersicht werden die wesentlichen technischen Daten des Demonstrators noch
einmal zusammengestellt:

Geometrie:
Spannweite: 2400 mm
Woélblange: 1000 mm
Endkantenausschlag: + 160 mm (entspricht + 15°)
Anzahl der Tragkérper: 3
Tragkorperabstand: 800 mm
Steganzahl (flexibel): 5
Holmtrager (ca. Lange, Breite, Hohe): 2400 300" 190 mm
Zug/Druckstab:
Gesamtlange 1660 mm
Drucksteifigkeit: 11.000 N/mm (je 800 mm)
Wandstarke: 1,5 mm (GFK, AWV: 10°)

Aktuatoren, CFK-verstarkte Hydraulikzylinder:
Hub: 180 mm
max. Kraft (Druck): 40.000 N (200 bar)

Hydraulikaggregat:
Leistung E-Motor: 5,5 kW
Pumpe: Axialkolben
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Gewichte
Hautstruktur (komplett montiert mit Gleitblechen): 31,4 kg
Tragkorper mit Gleitbuchse und Walzlager: 4 kg
CFK-Aktuatoren incl. Wegsensor ohne Olinhalt u. Ventile: 1,8 kg
Zug/Druckstab incl. Krafteinleitungen: 1,4 kg

Es ergibt sich damit ein Gesamtgewicht von 48,4 kg fur das Landeklappensegment mit
formvariabler Hinterkante und Aktuatoren, allerdings ohne Hydraulikaggregat und
ohne die starre Vorderkante. Legt man die berechneten Gewichte fur die Klappen-
vorderkante aus Kapitel 3.7.2 zu Grunde, so ergibt sich fur das 2,4 m lange Segment ein
Gesamtgewicht von etwa 100 kg.

Zum Vergleich: Die Gesamtmasse einer A340-Landeklappe betragt 394 kg bei einer
Lange von etwa 10 m.

Dabei ist allerdings zu beachten, daR das Gewicht je Einheitslange in Spannweiten-
richtung bei der Originalklappe stark variiert. Ein direkter Vergleich mit den ange-
gebenen Massen fur den Demonstrator ist daher nicht mdéglich, da nur ein bestimmter
Schnitt der Landeklappe betrachtet wurde.

Eine detailliertere Gewichtsbestimmung wird in Kapitel 7 durchgefihrt, wo mit Hilfe
eines entsprechenden Gesamtmodells der direkte Vergleich méglich wird.



6 Experimentelle Untersuchungen,
Vergleich und Optimierung

Im vorherigen Kapitel wurde die Konzeption und der Bau eines Funktionsdemonstrators
im Malistab 1:1 auf Basis der Geometriefestlegungen aus Kapitel 3 beschrieben. Mit
diesem Demonstrator kann die prinzipielle Funktionsfahigkeit des Hornkonzeptes
gezeigt werden. Mit Belastungs- und Dauerbelastungstests wird nun die Standfestigkeit
der Strukturkomponenten fir die Dauer eines Flugzeuglebens Uberprift.

Statische Belastungsversuche bis zur Bruchlast (Ultimate Load) werden an separaten
Modellen vorgenommen, um das Risiko einer ungewollten Zerstérung des Demonstrators
zu vermeiden. Das Verformungsverhalten der untersuchten Modelle wird mit
Dehnungsmessungen analysiert und mit den Ergebnissen aus den FE-Simulationen
verglichen. Ziel der Vergleiche ist es, die FE-Modelle und die daraus resultierenden
Ergebnisse zu validieren. Anhand der validierten Modelle kdénnen Entwicklungs-
potentiale und Grenzen des Konzeptes aufgezeigt und konkrete, konstruktive
Anderungen erarbeitet werden.

6.1 Priufungsarten und Prifungsgegenstande

In diesem Abschnitt wird zunéchst festgelegt, welche Art von Untersuchungen durch-
gefuhrt und welche Prifungsgegenstande analysiert werden.

6.1.1 Statische Belastungstests

Mit statischen Belastungstests wird das Spannungs- und Dehnungsverhalten einzelner
Strukturkomponenten untersucht. Die Lastaufbringung erfolgt dabei stufenweise,
guasistatisch Uber die Reisefluglast (Design Load, vgl. 3.2.2), die Mandverlast (Limit
Load), die Bruchlast (Ultimate Load) bis zum eigentlichen Bruch. Der prinzipielle Ablauf
ist in Bild 6.1 dargestellt.

Bruch

Dehnung €

Ny,
‘Design ‘lelt ‘Ultlmate Belastung F
Load Load Load

Bild 6.1: Prinzip der statischen Belastungstests
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Mit Dehnungsmessungen an ausgewahlten, hoch belasteten Stellen wird das Struktur-
verhalten dokumentiert und mit den entsprechenden Ergebnissen aus Kapitel 3
verglichen. Nach Uberschreiten der nachzuweisenden maximalen Belastung wird die
Last bis zum Bruch erhoht, um das Bruchverhalten zu analysieren und mit den
Festigkeitsanalysen der FE-Rechnung zu vergleichen.

6.1.2 Dauerbelastungstests

Mit Dauerbelastungstests (Life Cycle Tests) werden die immer wiederkehrenden Lasten
im operationellen Betrieb des Luftfahrzeuges simuliert. Es werden dabei samtliche in
einem Flugzeugleben auftretenden Lasten aufgebracht. Dies ist vornehmlich die
normale Reisefluglast.

Wie in Kapitel 3 bereits erlautert, ist ein Einsatz der formvariablen Hinterkante als
Querruder vorgesehen. Da daraus die mit Abstand hochsten Anspriche an die
Dauerbelastbarkeit des Systems resultieren, werden die fur den Querruderaktuator
einer A340 spezifizierten Life Cycles flr die Untersuchungen zugrunde gelegt.

Als Basis fur die Belastungstests dienen auch hier die Vorgaben flr das Langstrecken-
flugzeug A340:

- Gesamtflugzeit: 60.000 h
- Anzahl von Starts und Landungen 20.000

Es werden Ruderausschlage fir eine typische Flugmission deklariert, die dann
entsprechend 20.000 mal wiederholt werden mussen.

Eine solche Flugmission teilt sich in Bodencheck, Start, Steigflug, Reiseflug, Sinkflug
und Landung auf. FUr jeden Missionsabschnitt werden unterschiedliche Grund-
ausschlage (VC-Stellungen), Querruderausschlage, Stellgeschwindigkeiten und Lasten
definiert. Das Bild 6.2 zeigt vereinfacht den Ablauf einer Flugmission mit den
entsprechenden VC-Stellungen und den UGberlagerten Querruderausschlagen.
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Bild 6.2: Vereinfachte beispielhafte Darstellung der Zyklen einer formvariablen Hinterkante mit
Querruderfunktion

Bei der Start- und Landephase ist die Klappe stark zugewdlbt (10°) und in der
Reiseflugphase sind die abnehmenden Grundwélbungen zu erkennen. Den diskreten VC-
Klappenstellungen (hier 4° bis —2°) sind noch die entsprechenden Querruderausschlage
Uberlagert.

Jedem Klappenwinkel ist in den verschiedenen Flugphasen eine entsprechende Luftlast
zuzuordnen, da sich diese mit dem Klappenwinkel &ndert. Um den Prifungsaufwand in
Grenzen zu halten, wird jedoch die simulierte Luftlast konstant gehalten, da sie fur die
Belastungsversuche in Form von Gewichten aufgebracht wird. Andernfalls wére fir
jeden Missionszyklus ein mehrmaliges Umpacken der Lasten erforderlich. Die Verein-
fachung ist an dieser Stelle zulassig, da sich zum einen im Bereich der formvariablen
Hinterkante die Lasten fur Start und Landung nicht sehr stark andern (vgl. Kap. 3.2.2).
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Zum anderen ist die Belastung im Mittel Uber den gesamten Flug eher zu hoch
angesetzt, da sich die Reisefluglast aus einem maximalen Abfluggewicht ergibt, welches
in der Realitat nur selten geflogen wird.

In Tabelle 6.1 sind die zur Aufwandsreduzierung vereinfachten, in der Gesamtanzahl
aber realitatsnahen Querruderzyklen fir eine Mission einer A340 aufgelistet. Eine
Mission teilt sich im wesentlichen in Start/Landung und Reiseflug auf. Fur die
unterschiedlichen Klappenausschlage ist die Anzahl der Zyklen angegeben, wobei ein
Zyklus hier eine Auf- und Abbewegung des Querruders (z.B. +/-1°) darstellt.

Klappen- Winkel- Zyklus
Grundstellung |Geschwindigkeit +/- 0,5° +/-1° +/-1,5° +/- 3° +/- 6° +/- 8° +/- 15°
(°/s) Anzahl Anzahl Anzahl Anzahl | Anzahl | Anzahl | Anzahl
Start/Ldg.10° 15 0 6 0 3 0 1 0
Reiseflug 0° 5 132 0 62 20 3 1 1

Tabelle 6.1: Vereinfachte Zyklendarstellung eines A340 Querruders fur einen Flug

In der Zeile mit der Klappengrundstellung "10°" fur Start und Landung sind alle Zyklen
auBerhalb des Reisefluges zusammengefat. Die 0°-Grundstellung kennzeichnet den
Reiseflug. Beim Einsatz eines VC-Flugels wird zur Gleitzahloptimierung zusatzlich noch
eine Adaption im Bereich von z.B. +5° bis —2° in 0,5°-Schritten vorgenommen, dal3 heil3t
die Klappengrundstellung 0° teilt sich in weitere 15 Einzelpositionen auf.

Fur die 20.000 Missionen ergeben sich insgesamt Uber sechs Millionen Zyklen, wobei
jedoch der GrofRteil nur sehr kleine Ausschlage sind. Wie in der dritten Spalte der
Tabelle zu sehen ist, werden pro Flug 132 Verstellungen mit +/- 0,5° durchgeftihrt. Dies
ist fast die Halfte der Gesamtzyklenzahl.

Die Versuche werden bei Raumtemperatur durchgefuhrt. Etwaige Einfliisse durch grole
Temperatur- oder Feuchtigkeitsgradienten werden im jetzigen Projektstadium nicht in
die Versuchsreihen einbezogen.

6.1.3 Prifungsgegenstande

Prinzipiell wiirde es ausreichen, samtliche Untersuchungen am Demonstrator, also am
Gesamtsystem, durchzuftihren. Aus folgenden Grinden werden aber zusatzliche Kompo-
nententests mit separaten Versuchsaufbauten durchgefuhrt:

Die kritischen Stellen am Demonstrator sind zum Teil schwer zugénglich, so dal3
keine Messung bzw. Beobachtung méglich ist.

Die Dauerbelastungsversuche am Demonstrator sind sehr langwierig.

Der Test und Vergleich unterschiedlicher Komponenten, z.B. verschiedener
Gleitpartner, ist zu aufwendig, da fur jeden Versuch die Tragkdrper neu be-
schichtet bzw. neue Tragkdrper erstellt werden muf3ten.

Die unvorhergesehene Mdglichkeit eines Versagens von Strukturbauteilen fuhrt
unter Umstanden zu weiteren Schadigungen oder zu der kompletten Zerstérung
des Demonstrators.

Es werden daher neben dem Demonstrator zwei weitere Versuchsstéande aufgebaut:

Der erste ist ein Prifstand zur Untersuchung der tribologischen Standfestigkeit der
Gleitschicht zwischen Tragkdrper und Hautstruktur.

Mit einem zweiten Versuchsstand wird das Dehnungs- und Festigkeitsverhalten des
kritischen Ausschnittsbereichs der flexiblen Stege untersucht. Hier liegt das Augenmerk
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in erster Linie auf statischen Analysen, deren Ergebnisse mit den FE-Analysen aus
Kapitel 3.6 verglichen werden.

6.1.4 System zur Dehnungsmessung

Die Analyse von lokalen Verformungen der Hautstruktur und der Tragkorper setzt die
Maéglichkeit der Dehnungsmessung voraus. Mit dem verfiigbaren Dehnungsmelf3system
der Fa. Hottinger konnen Dehnungen an sechs Stellen gleichzeitig aufgezeichnet
werden. Mit einem leistungsfahigen PC sind dynamische Messungen am Demonstrator
und Online-Darstellungen mit allen sechs Kanalen parallel méglich.

Die Dehnungsmessungsstreifen (DMS) werden als Halbbricke appliziert. Der Aufbau
von Halb- bzw. Vollbricken zur Temperaturkompensation (vgl. [78]) direkt auf der
Struktur ist allerdings bei den hier zu messenden Verformungen nicht sinnvoll, da es
sich weder um eine reine Biege- noch Zugbelastung handelt. Statt dessen wird eine
Halbbricke fur jeden Kanal durch jeweils einen weiteren DMS aufgebaut, welcher auf
ein separates, mechanisch unbelastetes CFK-Plattchen geklebt wird. Dieses wird in der
Nahe der MeRstelle angebracht, um in der gleichen Temperaturumgebung zu liegen. Mit
dieser Anordnung kénnen ausreichend stabile MeRBwerte erzeugt werden, das heilst eine
Kalibrierung durch einen Nullabgleich am Anfang einer Mefreihe ist auch am Ende
noch gultig. Dies ist deshalb wichtig, weil der Nullabgleich ohne Last erfolgt. Zum
Aufbringen der Last sind aber bis zu 30 Minuten erforderlich (manuelle Besttickung!).

6.2 Analyse und Dauerbelastungsprufung der Gleitschicht

FuUr einen dauerhaften, stérungsfreien Betrieb der formvariablen Hinterkante mit dem
Hornkonzept kommt der Auswahl und der Analyse der Gleitpaarung fiur die Gleitschicht
zwischen Horntragkérper und Deckhauten eine zentrale Bedeutung zu. Nur wenn ein
entsprechend robustes und wartungsarmes System gefunden wird, kann das Horn-
konzept den hohen Luftfahrtanforderungen genigen. Wegen der groBen Bedeutung flr
das Konzept wird in diesem Kapitel ausfihrlich auf die Problematik eingegangen.

6.2.1 Anforderungen an die Gleitschicht und Stand der Technik

Die von der CFK-Hautstruktur aufgenommenen Luftlasten werden linienférmig an die
Horntragkorper weitergeleitet. Der Horntragkorper fuhrt bei der Verwdlbung der
formvariablen Hinterkante eine Bewegung relativ zur Hautstruktur aus. Die Gleit-
schicht hat die Aufgabe, die Lasten im
Kontaktbereich zu Ubertragen und gleich-  cFk-Tragkérper
zeitig ein mdoglichst reibungsarmes und
verschleil3freies Gleiten zu realisieren.

Das Bild 6.3 zeigt den Aufbau der
Gleitlagerung zwischen Tragkoérper und
Hautstruktur, wie er bereits in Kapitel 5 Ge/k'emes Blech
beschrieben ist. Die Auswahl dieser Gleit-

paarung wird im nachsten Abschnitt
begrindet. AuRerdem ist in der Abbildung Vq
die Kinematik der Relativbewegung

skizziert. Sie setzt sich aus einer dem Bild6.3: Aufbau der Gleitschicht, Kinematik
Rollen gegenlaufigen Drehung und einer der Relativbewegung
Schwenkbewegung zusammen. Dieser

Bewegung ist noch die unter 3.3 beschriebene Relativverschiebung der Deckh&ute

PTFE-Gewebe

CFK-Haut
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gegentiber dem Tragkorper Uberlagert. Sie bewirkt eine zuséatzliche Komponente in
Flugrichtung. Die Gleitgeschwindigkeit betragt am Tragkdrperende maximal etwa 160
mm/s.

Die maximale Linienlast betragt fur die Dauerbelastungsversuche nach den Ergebnissen
aus Abschnitt 3.4 fur den Reiseflug, also fiur entsprechend kleine Wdlbungen,
greise Max=10 N/mm. Diese Belastung entsteht auf Hohe des dritten Steges, wo der
Tragkorperdurchmesser etwa 120 mm betragt. Sie wird aber aus Vereinfachungs-
grinden auch fur die kleineren Durchmesser zu Grunde gelegt.

Die aus diesen Lasten resultierende Druckbelastung der Gleitschicht hangt von den
Elastizitaten der Kontaktpartner und dem lokalen Tragkoérperradius ab. Sie laBt sich
mit Hilfe der Formel der sogenannten Hertz'schen Pressung fur einen Zylinder
gegenuber einer Platte abschatzen. Nach [71] wird die maximale Druckspannung
bestimmt mit

s :\/q' 2EE,/(E, +E,) , (6-1)
ma 2pr” (1- n)?

wobei E1 und E:z die Elastizitatsmodule der Kontaktpartner, r den Zylinderradius und
n die Querkontraktionszahl darstellt.

Fur die im Funktionsdemonstrator verwendete Gleitpaarung &Rt sich damit die
Druckbeanspruchung abschéatzen. Der Elastizitatsmodul fur ein eingearbeitetes PTFE-
Gewebe betragt nach einem Vergleichswert aus [79] etwa E1=1000 N/mmz2. Somit ergibt
sich fur die Gleitpaarung mit den Materialdaten fur Stahl, fir g=Qreise,Mmax=10 N/mm und
einem Radius von 20 mm ein Wert von 1, @8 N/mm?2. Dieser Wert reduziert sich noch

dadurch, daB es in der Realitdt zu lokalen elastischen Verformungen der in Kontakt
stehenden Deckhaut und des Horntragkdrpers kommt.

Die Anforderungen an das Gleitlager bezuglich der Druckbelastung sind also gering.
Selbst fur die maximale Last und einen verdoppelten Tragkdrperabstand werden Driicke
erreicht, die weit unter den zuldssigen Belastungen der am Markt verfligbaren
Gleitlager liegen. Es ist also bei der verwendeten Materialpaarung und den gegebenen
Linienlasten kein prinzipielles Problem aufgrund der Druckspannungen zu erwarten.

Problematisch kénnte allerdings die dauerhafte Fixierung der Gleitpartner auf der
tragenden CFK-Struktur sein, zumal es zu relativ starken elastischen Verformungen im
Kontaktbereich kommt. Hier unterscheiden sich die Anforderungen deutlich von denen
konventionell betriebener Gleitlager.

Letztlich ist noch die Forderung nach einem mdglichst reibungsarmen und vor allem
Stick-Slip-freien Lauf zu beachten. Stick-Slip tritt bei groBen Haftreibungskoeffizienten
auf und kann im Wechselspiel mit den Strukturelastizitaten zu Schwingungen der
gesamten Struktur fuhren.

Derzeit werden keine Standardlésungen flr mechanisch belastete Gleitschichten auf
CFK-Strukturen fir die beschriebenen Anforderungen bereitgestellt. Es sind zwar
Faserverbundgleitlager am Markt erhaltlich, die allerdings in der Regel der Lagerung
von geharteten Stahlwellen dienen. Ein Gleitlager, bei dem beide Kontaktpartner auf
einer CFK-Struktur fixiert werden missen, ist ein Novum. Daher ist nach Lésungen fir
ahnliche oder verwandte Aufgabenstellungen zu suchen.

In [80] werden einige Mdglichkeiten genannt, Oberflachen von CFK-Strukturen zu
beschichten. Kunststoffe lassen sich galvanisieren oder durch thermisches Spritzen mit
einer Metallschicht versehen. Ziel dieser Oberflachenbehandlungen ist ein Schutz gegen
Strahlung, Feuchtigkeit oder &ahnliches. Die mechanische Belastbarkeit solcher
Schichten, z.B. flr eine Gleitlagerung, wurde bisher nicht systematisch untersucht.
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Im Rahmen der Entwicklung eines CFK-Fligel von Dasa Airbus wurde 1995 eine
Untersuchung des Reibverhaltens an Mannlochdeckeln durchgefuhrt [81]. Aufgrund der
Flugeldurchbiegung kommt es zu Relativverschiebungen zwischen Hauptstruktur (CFK)
und Mannlochdeckel (CFK). Die Klemmkraft des Verschlusses verursacht Reibung und
dies fuhrt zu VerschleiB an den Kontaktstellen. In der Untersuchung werden ver-
schiedene Materialkombinationen analysiert, um ein verschleil’freies Gleiten zu
realisieren. Leider wird in dem Bericht keine eindeutige Empfehlung fir eine
Materialpaarung gegeben. Auflerdem ist die Anwendung nur bedingt mit dem
Gleitverhalten der Tragkorper vergleichbar, da es sich hier um eine Klemmverbindung
handelt.

Besser vergleichbar ist das Reibverhalten zwischen Spoiler und Landeklappe bei der
A340, da beide Strukturteile aus CFK bestehen. Die Spoiler dirfen aufgrund der
Sogkrafte wahrend des Reisefluges nicht abheben und werden deshalb mit einer
definierten Kraft auf die Landeklappen gepref3t (vgl. Bild 1.23). Die Endleiste der A340-
Spoiler sind so vorgeformt, dal3 sie unter Luftlast mit einer konstanten Vorspannung auf
der Landeklappe aufliegen. Da es auch hier wegen der Fliigeldurchbiegung und anderer
elastischer Verformungen wahrend des Fluges und beim Ausfahren der Landeklappen
zu Relativbewegungen zwischen der Spoilerendleiste und den Landeklappen kommt, ist
ein spezieller Reibschutz vorgesehen. Auf der Landeklappenoberseite ist ein dinnes
Edelstahlblech aufgeklebt. An der Spoilerendkante wurden Versuche mit verschiedenen
Gleitkomponenten durchgefiihrt, die verschleilen und bei Bedarf in den entsprechenden
Wartungsintervallen ersetzt werden mussen. Gute Erfahrungen wurden dabei mit
aufgeklebten CFK-Plattchen gemacht. Es wurde also eine Gleitpaarung CFK-Stahl
realisiert.

6.2.2 Auswabhl einer Gleitpaarung

Auf Basis des im letzten Abschnitt umrissenen Standes der Technik wird eine Auswahl
fur eine Gleitschicht zwischen Tragkdrper und Hautstruktur getroffen. Ziel ist es, den
Gleitpartner auf der Innenseite der Hautstruktur wartungsfrei zu gestalten, da dieser
nach der Montage nur noch mit groBem Aufwand zuganglich und daher schwer
austauschbar ist. Es bietet sich an, diese ebene Flache mit demselben oder einem
ahnlichen Gleitblech zu versehen, wie es auf der Landeklappe der A340 eingesetzt wird.
Hier liegen bereits positive Erfahrungen tber die Haftfahigkeit und Dauerbelastbarkeit
des Klebers vor, so dal? auch von einer hohen Standfestigkeit fur die Anwendung beim
Hornkonzept ausgegangen werden kann.

Das 0,3 mm starke Edelstahlblech wird also im Bereich der Stegausschnitte auf die
obere und untere Innenseite der Hautstruktur aufgeklebt. Dies geschieht auf die gleiche
Weise wie bei der Fertigung der A340-Landeklappe und wurde bereits in Kapitel 5
beschrieben (siehe Bild 5.9b).

Wegen der komplexen, nicht abwickelbaren Form ist es wesentlich schwieriger, den
Horntragkorper mit einem Gleitwerkstoff zu beschichten. Die Gleitschicht sollte
gegentiber dem Edelstahlblech eine moglichst geringe Reibung und wenig Verschleil3
aufweisen und dauerhaft auf der CFK-Struktur haften.

Prinzipiell 143t sich zwischen einem nachtréglichen Aufbringen der Schicht und einer
Verbindung mit der tragenden Struktur wahrend des Fertigungsprozesses des
Tragkorpers unterscheiden. Bei der ersten Variante kénnte man eine Gleitlackierung
auf die Tragkoérper auftragen oder eine Gleitschicht nach dem Verfahren aufbringen,
welches auch bei der Herstellung von Gleitlagern angewendet wird. Es werden hierbei
Schichten nachtréaglich aufgeklebt.
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Bei der zweiten Variante kann beim Legen der CFK-Lagen des Tragkdrpers eine
Abschlu8lage aus PTFE-Gewebe aufgebracht und zusammen mit den CFK-Prepregs im
Autoklaven verpret werden. Bei der Verwendung eines Gewebes ist Uber die
Vernetzung mit der Matrix auch eine gute Haftung zu erwarten. Vorteil dieser
Vorgehensweise ist, dall kein zweiter Arbeitsgang erforderlich ist. Nachteilig ist
allerdings, dal? das Gewebe bis zur Oberflache mit Expoxidharz durchtrankt wird. Das
Harz kann das Gleitverhalten negativ beeinflussen.

Wegen der einfacheren Fertigung wird zunéchst die zweite Mdéglichkeit untersucht und
wie in Kapitel 5 beschrieben auch am Demonstrator realisiert. Die Verwendung von
PTFE-Gewebe bietet sich wegen der geringen Reibkoeffizienten und geringen Neigung
zu Stick-Slip an.

Neben der Prifung am Demonstrator wird noch ein separater Versuchsstand zur
Priafung der Gleitschicht aufgebaut. Mit ihm kdnnen relativ schnell unterschiedliche
Proben getestet werden. Im folgenden wird die Funktion dieses Prifstandes beschrieben.

6.2.3 Aufbau des Gleitschichtprifstandes

Aufgrund des komplexen Bewegungsablaufes sind tribilogische Standardprifverfahren
(z.B. Stift-Scheibe-Test) flr das hier zu untersuchende Gleitverhalten nicht geeignet. Es
wird daher ein Aufbau konstruiert, der mit Hilfe einer speziellen Kinematik die in 6.2.1
beschriebene gegenlaufige Bewegung der Kontaktpartner realisiert.

Der Horntragkdrper wird durch eine CFK-Halbschale auf der die entsprechende PTFE-
Schicht aufgebracht ist simuliert. Der Durchmesser der Halbschale betragt etwa 30 mm.
Damit wird sichergestellt, daf? auch die aufgrund des Zusammenhanges (6-1) héher be-
lasteten kleineren Querschnitten des Tragkorpers bericksichtigt werden. Die Haut-
struktur besteht aus einem kleinen Hautsegment mit dem aufgeklebten Blech (Bild 6.4).

CFK-Hautsegment

Pleuelstange
l CFK-Halbschale
i <—> 4 ) .
L ® 1] Tisch mit
! ! 4 Linearfiihrung
2 /
- O O
I 2
Exzenter
L Starre Unter-
konstruktion Umlenk-
kinematik
Motor

Bild 6.4: Prinzipskizze Versuchsstand, Realisierung der Relativbewegung zwischen Tragkérper
und Deckhaut

In der Abbildung ist das Funktionsprinzip des Versuchsstandes skizziert. Ein Motor
treibt Uber einen Exzenter und eine Pleuelstange einen linear gelagerten Tisch an, auf
dem das Hautsegment befestigt ist. Die translatorische Bewegung des Tisches wird Uber
eine spezielle Umlenkkinematik in eine Schwenkbewegung einer Welle Uberfuhrt, an
der der zweite Gleitpartner, die CFK-Halbschale, befestigt ist. An der Welle ist eine
Aufnahme (roter Pfeil) befestigt, in die Gewichte eingelegt werden kénnen. Damit kann
die Linienlast entsprechend variiert werden.
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Mit einem Steuergerdt wird die Drehzahl des Motors eingestellt und damit die
Gleitgeschwindigkeit vorgegeben. Die Lénge der Pleuelstange kann manuell geandert
werden. Es wird dadurch ein bestimmter Grundwinkel an der Schwenkwelle vorgegeben.
Dieser entspricht einer Klappengrundstellung (vgl. 6.1.2). Uber verschiedene Bohrungen
in der Exzenterscheibe kann weiterhin die Gréf3e des Hubes und dadurch die Grolze der
Querruderausschlage variiert werden. In Bild 6.5 ist der realisierte Versuchsaufbau
dargestellt.

Exzenter Pleuelstange Linear gefiihrte
Platte mit Priifling

CFK-Halbschale
mit PTFE Schicht

Schwenk-

o/welle

A

Aufnahme

\ _ CFK-Platte
fur Gewichte Umlenkkinematik mit Stahlblech

Bild 6.5: Versuchsaufbau zur Priifung der Gleitpaarung

Mit den manuellen Einstellungen lassen sich die in 6.1.2 beschriebenen Bewegungs-
zyklen annahernd simulieren.

Die Drehzahl des Motors richtet sich nach der Exzentergréfe, also der Grofze der
Querruderausschlage. Fur den kleinsten Hub kann mit einer maximalen Drehzahl von
120 U/min gefahren werden. Dadurch kénnen in 24 Std. etwa 70.000 Zyklen simuliert
werden. Fur die erforderlichen sechs Millionen Zyklen sind mehr als 30 Tage Prufzeit
erforderlich.

Um eine erste Aussage Uber die Tauglichkeit einer Gleitpaarung zu bekommen, reicht es
aus, die Pleuelstangenlange und Exzentergréfe fir mehrere 100.000 Zyklen konstant zu
lassen.

Der Reibkoeffizient mwird n&herungsweise mit einer einfachen Federwaage bestimmt,
die an der zuvor demontierten Pleuelstange befestigt wird und an der dann mit
Handkraft die Kinematik bewegt werden kann. Mit diesem Verfahren lassen sich die
Proben ausreichend klassifizieren und unter-

einander vergleichen.

Das Hautsegment ist so angebracht, daR es Hautsegment CFKHalbschale

sich aufgrund der Linienlast elastisch \ Tisch
verformen kann. Es ist nur an den Randern .

auf dem Tisch fixiert, im belasteten Bereich U

liegt es hohl (Bild 6.6). Dadurch wird auch o
gualitativ die Festigkeit der Klebverbindung

zwischen Blech und CFK-Haut Uberpriift. Bild 6.6: Lagerung des Hautsegmentes




90 Kapitel 6: Experimentelle Untersuchungen, Vergleich und Optimierung

6.2.4 Analyse

In diesem Abschnitt werden die Ergebnisse der Versuche mit dem Gleitschichtprifstand
und verschiedenen Materialkombinationen beschrieben und analysiert. Dabei wird auf
die erste Kombination, die auch am Demonstrator realisiert ist, ausfihrlich einge-
gangen. Bei den weiteren Versuchen werden nur die beobachteten Anderungen
beschrieben.

1. Kombination

Kurzbeschreibung der Priflinge:
- Halbschale besteht aus CFK-Prepreg mit PTFE-Gewebe (Fa. Cramer TC 172/2)

- Hautsegment besteht aus CFK-Prepreg (2,5 mm) mit aufgeklebtem, 0,3 mm starken
Edelstahlblech (V4A-Blech, Kleber: Nastoseal MC-630-2)

Bei den ersten Versuchen wird schnell deutlich, daR das verwendete Blech fir die
Anwendung zu weich bzw. daf die Klebeschicht von besonderer Bedeutung ist.

Es kommt an den Randern der Probe zu starken Einlaufspuren im Metall, vor allem
dann, wenn die Last leicht einseitig wirkt, was bei dem Versuchsaufbau nicht ganzlich
zu vermeiden ist. Das Blech wird durch die Last plastisch verformt. Nach mehreren
tausend Zyklen kommt es zusatzlich zu Rissen quer zur Bewegungsrichtung. Diese Risse
entstehen aufgrund einer Materialermidung infolge einer Biegewechsellast, die sich
durch den weichen Untergrund des Bleches ergibt. Das Blech wird durch die Belastung
gewalkt.

Diese Effekte machen sich bei verschiedenen Proben sehr unterschiedlich bemerkbar,
was auf unterschiedliche Kleberdicken zurickzufiihren ist. Das Bild 6.7 zeigt deutlich
die beschriebenen Effekte.

CFK-Halbschale mit PTFE Ablagerung Schnitt durch das Hautsegment

Gleitblech

Rauhigkeitsmessung (MeRlinie)

Bild 6.7: Ergebnis der VerschleiBuntersuchungen mit der ersten Materialkombination
links: Pruflinge vor und nach der Prufung (6 Mio. Zyklen)
rechts: Schnitt durch das Hautsegment, stark vergroél3ert, aus [82].

Im linken Teil der Abbildung sind die Gleitpartner vor und nach der Prifung mit ca.
sechs Millionen Zyklen abgebildet. Es ist ein deutliches Reibbild zu erkennen, wobei
zusatzlich die verschiedenen Schwenkbereiche zu sehen sind, die zuletzt mit der Probe
gefahren wurden. An den Randern dieser Bereiche hat sich eine entsprechende
Ablagerung mit Abriebpartikeln gebildet.

Auf der rechten Seite ist ein Schnitt durch das Hautsegment mit dem aufgeklebten
Gleitblech dargestellt, welches allerdings von einer anderen Probe stammt, da hier
besonders gut die Risse in dem Blech zu erkennen sind. Interessanterweise treten die
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Risse schon nach einer relativ geringen Zyklenzahl auf, wachsen aber im weiteren
Betrieb nicht mehr weiter. Auf das VerschleiBverhalten haben die Risse keinen
erkennbaren EinfluB, so dall mit einer Probe mit Rissen die komplette Zyklenzahl
absolviert werden kann. Trotzdem ist das Ergebnis bzgl. des Gleitbleches nicht
zufriedenstellend. Entsprechende Anderungen am Blech bzw. an der Klebung sind
erforderlich.

Versuche mit anderen Klebern, z.B. mit einer Klebefolie, die von Dasa-Airbus bei
anderen Flugzeugtypen zur Fixierung der Gleitbleche auf den Landeklappen verwendet
werden, liefern allerdings keine signifikanten Verbesserungen, obwohl bei diesem
Verfahren die Kleberdicke definiert gleichmafig ist.

Mit dem anderen Gleitpartner, der PTFE-beschichteten CFK-Halbschale, ergeben sich
vor allem dann Probleme, wenn die Probe einseitig belastet wird. Hierbei kommt es lokal
zu hoéheren Lasten und das PTFE-Gewebe reilt am Rand ein. Hinzu kommt noch ein
negativer Effekt durch das zu weiche Blech. Auch dies fiihrt zu einer hoheren Belastung
der Randbereiche. Das Bild 6.8 zeigt einen vom rechten Rand her abgeschalten Bereich.

abgeschalter Bereich

Bild 6.8: Abschalende PTFE-Schicht durch einseitige Belastung

Die Ursache hierfur liegt in den scharfen Kanten der Priflinge und in der einseitigen
Belastung durch die nicht exakte Ausrichtung der Schwerpunktlage der Lastgewichte.
Diese Belastung tritt in der Realitat nicht auf, da die Horntragkérper an den Enden
sanfte Ubergéange besitzen und es dadurch zu keinem Aufkanten kommt. Im Versuchs-
aufbau lait sich das Verkanten durch ein exaktes Ausrichten der Lastgewichte bzw. der
Versuchsplattform deutlich reduzieren. Das beschriebene Abschalen tritt nicht mehr
auf.

Der VerschleiR der PTFE-Schicht macht sich durch einen Abrieb bemerkbar, der am
Anfang recht stark ist, nach einer gewissen Einlaufzeit jedoch abnimmt. Dies wird
darauf zurtckgefuhrt, da sich beim Einlaufen der Anordnung zunachst das auf der
Oberflache befindliche Harz abschalt.

Der Reibkoeffizient wird mit etwa n¥0,1 bestimmt und ist damit genauso grof3 wie der in
Abschnitt 3.4 angenommene Wert fur die Kontaktelemente. Allerdings ist das Gleiten
ungleichmafig und es ist an einigen Stellen eine héhere Haftreibung festzustellen. Dies
deutet auf einen negativen Einflul des abgetragenen und als Schmiermittel nicht
geeigneten Epoxidharzes hin.

Die Ergebnisse aus den Versuchen mit der ersten Kombination zeigen, dal das
Hauptaugenmerk zunéchst auf die Verbesserung der Eigenschaften des Gleitbleches zu
richten ist. Diese wird mit der zweiten Materialkombination untersucht.
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2. Kombination

Kurzbeschreibung der Priflinge:
- Halbschale wie bei der ersten Kombination

- Hautsegment besteht aus CFK-Prepreg (2,5 mm) mit aufgeklebtem, nicht rostendem
Federstahlblech mit einer Dicke von 0,5 mm

Mit dem 0,5 mm starken hochfesten Blech kénnen wesentlich bessere Ergebnisse erzielt
werden. Durch die deutlich héhere Biegesteifigkeit und wesentlich héhere Festigkeit
kommt es zu keinerlei Verformung mehr und es entstehen auch keine Risse. Aulierdem
kommt es zu keiner signifikanten Riefenbildung. Dies beweisen vergleichende
Rauhigkeitsmessungen zwischen dem Blech aus der ersten Kombination und dem neuen
Blech.

In einer ersten Messung wird die Rauhigkeit in Bewegungsrichtung analysiert. In
Bild 6.9 ist dies fur eine sechs Millimeter lange MefRstrecke vergleichend dargestellt. Die
obere Messung stammt von dem weichen Blech und die untere von dem festen. Es ist
deutlich zu erkennen, da das neue feste Blech nach einer vergleichbaren Zyklenzahl
eine geringere Rauhigkeit gegenuber dem weichen Blech aufweist.
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MO Pt L Lol L L B 0 1 1
Tyt \

Rauhigkeit [rmm]
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Bild 6.9: Vergleich der Rauhigkeit in Bewegungsrichtung zwischen dem weichen Blech (oben)
und dem festen Blech (unten)

Eine weitere Messung erfolgt quer zur Bewegungsrichtung der Probe Uber den
belasteten Bereich hinweg in den unbelasteten. Es 13t sich so durch einen Vergleich mit
der urspringlichen Rauhigkeit des Materials eine entsprechende Riefenbildung fest-
stellen. In Bild 6.7 (links) ist der zugehdrige Mefort flr das weiche Blech durch eine
Linie angedeutet.

Das Ergebnis dieser Messung ist in Bild 6.10 dargestellt, wobei wiederum oben die
Messung am weichen und unten am festen Blech dargestellt ist. Der obere Graph zeigt
deutlich den beschriebenen Effekt der Verformung des weiches Bleches am Rand der
Halbschalenprobe (gestrichelte Linie). Es wird hier stark eingedrickt, um sich dann im
unbelasteten Bereich nach oben zu wdélben. Beim festen Blech ist keinerlei Unterschied
in der Rauhigkeit zwischen dem belasteten und unbelasteten Bereich festzustellen. Zu
bemerken ist, dal? die Tests mit dem festen Blech mit einer verdoppelten Linienlast
durchgefuhrt wurden.
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Bild 6.10: Vergleich der Rauhigkeit quer zur Bewegungsrichtung zwischen dem weichen Blech
(oben) und dem festen Blech (unten)

Mit dem festen Blech ist eine deutliche Verbesserung erkennbar. Die Klebung erfolgt
unverandert mit der bereits bei der ersten Kombination beschriebenen Klebefolie. Damit
lassen sich die Bleche gut reproduzierbar aufbringen und zeigen ein sehr gutes Festig-
keitsverhalten.

Wegen der deutlichen Verbesserungen beim Einsatz des festen Bleches werden bei den
folgenden Untersuchungen ausschlie8lich verschiedene Werkstoffe flr die Halbschalen-
beschichtung untersucht. Das Gleitblech bleibt unverandert.

3. Kombination

Kurzbeschreibung der Priflinge:
- Halbschale besteht ausschlieZlich aus CFK ohne Beschichtung
- Hautsegment wie bei der 2. Kombination

Mit dieser Kombination wird gepruft, ob Uberhaupt eine PTFE-Schicht erforderlich ist,
ob also der in der CFK-Struktur enthaltene Kohlenstoff flr eine genligend gute
Schmierung sorgt und den Verschleil3 in Grenzen halt.

Der Versuch zeigt ein negatives Ergebnis. Es tritt zwar ein recht geringer Verschleil3
auf, allerdings werden die Proben heif3. Die Reibung ist gegentiber der Kombination 1
und 2 etwa verdoppelt (m»0.2). Das Ergebnis zeigt jedoch auch, dall es bei einem
Versagen einer zusatzlichen Gleitschicht, z.B. einer PTFE-Schicht nicht zwangslaufig zu
einer Schadigung der tragenden Grundstruktur kommt. FUr den praktischen
Flugbetrieb kann dies bedeuten, dal? zwar bei einer Inspektion eine Schadigung der
Gleitschicht erkannt wird, mit dem Austausch oder der Reparatur des Tragkérpers aber
ggf. bis zum nachsten gréReren Check gewartet werden kann.

Die Untersuchungen belegen, daf3 generell eine zusatzliche Beschichtung der Tragkdrper
erforderlich ist. Bei den Versuchen mit der ersten und zweiten Kombination zeigt sich,
da die bei den Tragkorpern des Demonstrators realisierte Beschichtung mit PTFE-
Gewebe recht gute Ergebnisse liefert. Allerdings sollte das Gleitverhalten verbessert
werden (geringerer Abrieb und niedrigere Reibung). Aulerdem sind der Belastbarkeit
dieser Schicht Grenzen gesetzt. Bei erhdhten Linienlasten wurde bei einigen Proben
zum Teil ein frihzeitiges Versagen beobachtet.

Es kann aufgrund der Ergebnisse davon ausgegangen werden, dal3 die Dauerbelastungs-
tests am Demonstrator beziiglich der Gleitschicht positiv verlaufen. Im Hinblick auf eine
VergroRerung des Tragkorperabstandes und der damit verbundenen hdheren Linien-
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lasten ist es trotzdem sinnvoll, nach hoéher belastbaren Schichten mit besserem
Gleitverhalten zu suchen.

Um Randeffekte, wie die einseitige Belastung durch Aufkanten, flr weitere Versuche
vollig auszuschlieRen, wird eine Anderung an der Fixierung des Hautsegmentes
vorgenommen. Das Bild 6.11 zeigt die Realisierung am Versuchsstand (links) und das
Prinzip (rechts).

CFK-Halbschale

i N |
i gVorgekr[]mmtes fre__le
Hautsegment ;ander
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Bild 6.11: Vorkrimmung des Hautsegmentes zur Vermeidung der Randeffekte

Das Hautsegment wird vorgekrimmt eingespannt, so dal die Rander der Probe auch
unter Last frei liegen. Da das Segment, wie in Bild 6.6 skizziert, nur an den Randern
aufliegt, wird durch die linienférmige Belastung die Haut in zwei Richtungen verformt
(Bild 6.11, links). Durch diese zweidimensionale Biegeverformung des Hautsegmentes
wird die Klebeverbindung zwischen Blech und CFK-Struktur entsprechend stark
beansprucht.

Mit der geédnderten Lagerung stellt sich eine grollere Linienlast ein, die wegen der
Vorkrimmung in der Mitte der Probe am hdchsten ist. Sie wird bei einem Gewicht von
100 kg mit q=40 N/mm abgeschatzt. Mit dieser gegeniiber den ersten Versuchen
(Kombination 1) um den Faktor 4 erhdhten Linienlast werden die weiteren Beschich-
tungen flr vergroRerte Tragkorperabstande untersucht.

Im folgenden werden verschiedene nachtréglich auf die CFK-Halbschalen aufgebrachte
Schichten gepruift, welche in Zusammenarbeit mit dem Gleitlagerhersteller "RWG
Frankenjura Industrie - Flugwerklager" erstellt werden. Die Beschichtung erfolgt dabei
durch sogenannte Liner, mit denen auch verschiedene Lager (z.B. Lagerbuchsen,
Kugelgelenkkopfe) ausgestattet sind. Die Bezeichnungen flr die verschiedenen Liner
sind [83] entnommen.

4. Kombination

Kurzbeschreibung der Priflinge:

- Halbschale besteht aus CFK-Prepregs mit aufgeklebtem Liner (Fraslip -F) bestehend
aus Diolen-Polyester-Multifilamentgarn mit PTFE-Beschichtung

- Hautsegment wie bei der 2. Kombination

Der Liner L ist eine hoch belastbare Schicht fiir besonders tragfahige Lager. Der
Versuch zeigt entsprechend einen sehr gleichmaRigen und verschlei3freien Lauf.
Allerdings ist die Reibung ahnlich wie bei der dritten Kombination recht hoch. Es ist zu
vermuten, da die Last flr diesen Liner zu gering ist. Durch die trotz der erhdhten
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Linienlast relativ geringe Druckbelastung kommt es zu keinem Schmiereffekt durch die
PTFE-Schicht.

5. Kombination

Kurzbeschreibung der Priflinge:

- Halbschale besteht aus CFK-Prepregs mit aufgeklebtem HS-Liner (Metaloplast);
Gewebematerial besteht aus einem Kupferstitzgewebe, auf das PTFE aufgebracht
ist

- Hautsegment wie bei der 2. Kombination

Die Besonderheit des HS-Liners ist, dal} sich reines Teflon an der Gleitoberflache
befindet. Er weist daher eine sehr geringe Reibung und einen gleichmaRigen Lauf auf.
Trotz des relativ starken Abriebes kann mit der Probe ein komplettes Flugzeugleben
simuliert werden.

6. —7. Kombination

Kurzbeschreibung der Priflinge:

- Halbschale besteht aus CFK-Prepregs mit Liner G (Fraslip-G), bestehend aus Diolen-
PTFE-Gewebe bzw. Liner L (Fraslip-L), bestehend aus Glas-PTFE-Gewebe

- Hautsegment wie bei der 2. Kombination

Mit den Linern G und L lassen sich die besten Ergebnisse erzielen. Die Beschichtungen
weisen ahnlich der 5. Kombination einen sehr gleichmafigen Lauf bei geringer Reibung
auf. Der Reibkoeffizient ist kleiner als n¥0,1. Auch hier bewirkt das PTFE eine gute
Schmierung. Der Abrieb ist bei diesen Proben gering.

6.2.5 Fazit der Gleitschichtprifung

Es kann festgestellt werden, dal? mit dem hochfesten Federstahlblech ein sehr robuster
Gleitpartner fur die Innenseite der Hautstruktur gefunden ist und dieser nach den
bisherigen Ergebnissen den Belastungen fiir ein Flugzeugleben standhélt, ohne daB eine
Wartung erforderlich ist.

Die Befestigung des Bleches mit Hilfe einer Klebefolie hat sich bei extremen Ver-
formungen der Haut und einer hohen Linienlast bewéahrt und kann als dauerfest
angesehen werden. Da auch mit den auf die Landeklappen der A340 aufgeklebten
Blechen bereits positive Erfahrungen im operationellen Betrieb gemacht wurden, sind
auch bei zusatzlicher Temperatur- und Feuchtigkeitsbelastung langfristig keine
Festigkeitsprobleme der Klebung zu erwarten.

Fur die Beschichtung der Tragkdrper im Kontaktbereich haben nachtréglich aufgeklebte
PTFE-Liner die besten Ergebnisse geliefert. Sie zeigen eine hervorragende Dauer-
festigkeit bei geringem Verschlei3 und geringen Reibungskoeffizienten. Die zuletzt
durchgefuhrten Versuche (5. bis 7. Kombination) zeigen, dal? die PTFE-Schicht bei einer
Linienlast von etwa 40 N/mm die Querruderzyklen fir ein komplettes Flugzeugleben
ohne Schadigung Ubersteht. Diese Belastung entspricht einem Tragkdrperabstand von
Uber 2000 mm. Schwierigkeiten treten bei den Versuchen nur dann auf, wenn die
Rander der Probe stark belastet werden. Dann kann sich eine Schadigung der PTFE-
Schicht vom Rand herausbilden. Durch eine Vorkrimmung des Hautsegmentes wird
diese einseitige Belastung beim Versuch ausgeschlossen.

Die Ergebnisse zeigen also, dal} von einer Dauerfestigkeit der Beschichtung fir ein
komplettes Flugzeugleben ausgegangen werden kann. In Zukunft ist noch zu prifen, wie
die PTFE-Schicht auf zusatzliche Temperaturwechsel reagiert und wie sich eine
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sicherlich nicht génzlich zu vermeidende Verschmutzung der Gleitschicht wahrend des
Betriebes auswirkt.

Neben den in diesem Abschnitt betrachteten Varianten gibt es sicherlich noch eine grof3e
Zahl weiterer Moglichkeiten zur Realisierung der Gleitschicht, die aber im Rahmen
dieser Arbeit nicht weiter untersucht werden kénnen. Dies bleibt zukinftigen Arbeiten
vorbehalten.

Im folgenden Abschnitt wird mit dem Dauerbelastungsversuch am Demonstrator unter
anderem die Standfestigkeit der Gleitschicht unter realen Bedingungen gepruft.

6.3 Untersuchungen am Gesamtsystem

In diesem Kapitel werden die experimentellen Untersuchungen am Demonstrator
beschrieben. Wesentlicher Bestandteil dieser Untersuchungen ist die Dauerbelastungs-
prufung. Zunachst wird die Art der Belastung der Struktur beschrieben.

6.3.1 Aufbringen der Last

Fiar die Dauerbelastungsprufung wird der Demonstrator mit Design-Load (vgl.
Abschnitt 3.2.2) belastet. Das Aufbringen der Last auf formvariable Strukturen ist keine
triviale Aufgabe. Zum einen ist es nicht moglich, die Krafte z.B. Gber Hydraulikzylinder
lokal einzuleiten, wie es Ublicherweise bei Belastungsversuchen von Flugzeug-
tragwerken vorgenommen wird. Es gibt keine starren Holme oder &hnliches, an denen
die Kréafte eingeleitet werden kénnen. Zum anderen ist es auch schwierig, die einzelnen
Zylinder so zu koordinieren, dal3 es zu keinen Verspannungen kommt.

Anbieten wirde sich ein Verfahren, welches von der Dasa-Airbus in Hamburg bei der
Belastungsprifung der A340-Landeklappe verwendet wurde. Hier wurde die Last mit
aufblasbaren Luftkissen aufgebracht, die mit definiertem Druck unterhalb der Klappe
angreifen. Da die Kraft nach oben wirkt, ist ein entsprechend komplexes und massives
Belastungsgestell erforderlich. Mit den Luftkissen wirde auch die Mdéglichkeit bestehen,
gezielt variierende Lasten zu fahren und so realistische Zyklen zu simulieren.

Da dieses Verfahren fiur die ersten Prifungen am Hornkonzept zu aufwendig ist, wird
die Belastung in Form von mit Bleikugeln gefullten Sécken aufgebracht. Dadurch wird
die Last gleichmalig tber die Flache verteilt und aul’erdem passen sich die Séacke gut
der variablen Kontur an. Das unter 3.2.2 beschriebene Lastprofil kann damit nach-
gebildet werden. Das Bild 6.12 zeigt den Demonstrator mit den aufgelegten Bleisacken.

Die ersten Versuche zeigen, dall zusatzliche SicherungsmaRnahmen erforderlich sind,
um ein Verrutschen der Bleisdcke zu vermeiden. Die Gewichte verhalten sich &hnlich
einer zahen Flussigkeit. Durch die standige Bewegung der Sécke schieben sie sich in alle
Richtungen. Durch eine Schiene an der Endleiste und zwei weitere im mittleren Bereich
kann zumindest ein grol¥flaichiges Abrutschen vermieden werden. Bei langeren
Laufzeiten kann trotz dieser MaRhahmen ein Verrutschen nicht verhindert werden. Dies
fuhrt zu einer weit héheren Belastung der Endkante, wodurch zum einen die Linienlast
in diesem Bereich stark ansteigt, zum anderen aber auch das Biege- und Torsions-
moment der Tragkdrper. Um die Struktur nicht unnétig Gber langere Zeit zu stark zu
belasten, missen die Bleisdcke zwischenzeitlich neu gelegt werden. Nachteilig wirkt sich
dabei naturlich aus, dal die Sacke ausschliel3lich per Hand aufgelegt werden konnen.
Trotzdem erweist sich das Verfahren als praktikabel und kostengunstig.



6.3 Untersuchungen am Gesamtsystem 97

#

e e

; h : w-«- G

3

Endleisten- i
3 schiene Bleisacke
g . 4125kg

Bild 6.12: Demonstrator mit Belastung in Form von Bleisécken

6.3.2 Globale Verformungen

Die Nachgiebigkeit der formvariablen Hinterkante des Demonstrators wird durch die
einfache Messung des Abstandes zwischen der Endkante und einer Schiene am Boden
bestimmt. Es stellt sich gegenuber der unbelasteten Struktur eine Absenkung der
Endkante um Dze=13 mm ein. Dieser Wert weicht ganz erheblich von dem in 3.1.3
definierten Hochstwert von 4 mm und dem Wert aus den FE-Analysen (Bild 3.22) ab.
Die Differenz lalt sich dadurch erklaren, dal die Tragkérper im FE-Modell direkt am
Gleitlager fest eingespannt sind, die Verformungen des Tragkorpers zwischen den
Lagern also nicht bertcksichtigt werden. AuBerdem fiihren die Verformungen des
Kastentragers, die des Halterahmens, das Lagerspiel, die Lagernachgiebigkeit und die
Nachgiebigkeit des FuRbodens (Kunststoffbelag!) zu gréBeren Werten. Neben der
Absenkung der Hinterkante ist auch eine Verformung des Kastentrdgers mefl3bar. Es
kommt zu einer Durchbiegung von etwa 1 mm in der Mitte des Trégers und zu einer
Verdrehung aufgrund des eingeleiteten Biegemomentes von etwa 0,15°. Alleine durch
diese beiden Effekte ergibt sich eine Absenkung der Endkante von 3,6 mm. Ein
Vergleich macht deshalb nur mit einem erweiterten FE-Modell Sinn, welches zumindest
einen Teil dieser Einflisse berlcksichtigt. Ein solches Modell, das auch die Lagerung in
der Klappenvorderkante simuliert, wird in Kapitel 7 vorgestellt.

6.3.3 Spannweitige Differenzierung

Wie in Abschnitt 5.3 erwahnt, lassen sich die beiden Hydraulikzylinder so ansteuern,
daf? sie den elastischen Zug/Druckstab stauchen oder dehnen. Dies hat eine spannweitig
differenzierte Wolbung zur Folge (vgl. 4.5).

Am Demonstrator stellt sich der gewtnschte Effekt ein und die geforderte Differenzie-
rung von 0,3°/m wird erreicht. Es wird allerdings deutlich, dal? die Torsionssteifigkeit
der Hautstruktur einen gréReren EinfluR hat als erwartet. Dies macht sich dadurch
bemerkbar, daR sich zu einer vorgegebenen Kraft eine geringere theoretische Dehnung
der Stabe einstellt. Die Aktuatoren missen also einen nicht vernachl&ssigbaren
Kraftanteil zur Verformung der Hautstruktur aufbringen. Dies ist unter anderem
dadurch begrindet, dal die Deckhaute zu einem etwa 30-prozentigen Anteil aus * 45°-
Lagen bestehen, was zu einer hohen Schubsteifigkeit der Struktur fuhrt. Mit einem
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modifizierten Lagenaufbau mit ausschlief3lich 0°- und 90°-Lagen lieRe sich die Torsions-
steifigkeit der Hautstruktur deutlich reduzieren.

Aulierdem zeigt sich, daf sich bei dem relativ kurzen Segment des Demonstrators starke
Randeffekte einstellen, die das Verformungsbild beim Differenzieren beeinflussen. Dies
wird dadurch erkennbar, daf} sich beim Stauchen des Zug/Druckstabes um 4 mm an der
2,4 m langen Endkante nur eine Konturdifferenz von etwa 4 mm einstellt, obwohl
theoretisch eine Differenz von 7 mm zu erwarten ware. Dies ist auf die elastischen
Verformungen der Tragkdrper und der Deckhaut zuriickzufiihren, die andererseits
wiederum aus der hohen Torsionssteifigkeit der Hautstruktur resultieren. Hier besteht
noch Optimierungsbedarf, der allerdings am Demonstrator nicht weiter untersucht
werden kann, da hierzu eine Anderung des Aufbaus der Deckhaute erforderlich ware.
Die Diskussion wird auf der Basis theoretischer Betrachtungen in Kapitel 7 noch einmal
aufgenommen.

6.3.4 Dauerbelastungsversuch

Durchfiihrung

In Kapitel 5 wurde das am Demonstrator realisierte Aktuatorsystem vorgestellt. Es
handelt sich dabei um positionsgeregelte hydraulische Aktuatoren. Das PC-basierte
Steuer- und Regelsystem ist mit C** programmiert und wurde an der RWTH-Aachen
(Institut fur fluidtechnische Antriebe, IFAS [84]) entwickelt. Mit Hilfe des Steuer- und
Regelsystems koénnen innerhalb der mechanischen Grenzen beliebige Positionen
angefahren bzw. Bahnfahrten programmiert werden. Fir eine Bahnfahrt kénnen bis zu
64 Stutzstellen angegeben werden, wobei weiterhin die Mdoglichkeit besteht, das Fahren
von einer Stutzstelle k zur Stitzstelle k+1 beliebig oft zu wiederholen. Die gesamte
Bahnfahrt 14t sich so als eine Flugmission darstellen und kann fir sich ebenfalls
beliebig oft wiederholt werden.

In Bild 6.13 sind die Zyklen einer Flugmission fur die Tragkdérperdrehwinkel graphisch
dargestellt.
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Bild 6.13: Simulierte Flugmission, aufgetragen fur den Tragkdrperdrehwinkel

Zu erkennen sind im ersten Teil der Darstellung (0 bis 45-ter Zyklus) Ausschlage um

einen Drehwinkel von etwa 40°. In diesem Bereich sind die Zyklen fir Start und
Landung zusammengefalit. Der Rest stellt den Reiseflug dar, wobei jeder VC-Stellung
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gewisse Querruderauschléage Uberlagert sind (vgl. mit Bild 6.2 und Tabelle 6.1). Die
Gesamtzyklenzahl betragt 324 je Flug. Naturlich besteht mit dem Regelsystem auch die
Maéglichkeit, die Fahrgeschwindigkeiten einzustellen und Pausen einzuflgen.

Far einen simulierten Flug werden etwa 15 min bendtigt. Pro Tag werden damit 100
Flige simulierbar. Fir das nachzuweisende Ziel von 20.000 Flugen ist also eine
Gesamtprifzeit von acht Monaten (!) erforderlich.

Dynamische Effekte

Die Positionssollwerte und die Signale der Positionssensoren koénnen graphisch
dargestellt und verglichen werden. Das Bild 6.14 zeigt beispielhaft einen Ausschnitt aus
einer Bahnfahrt, wobei der Soll- und der Istwert des Schwenkwinkels (oben) und der
Schwenkwinkelgeschwindigkeit (Mitte) an einem Aktuator Uber 5 Sekunden aufge-
zeichnet sind. Zusatzlich sind in der unteren Kurve die Dehnungen an einem Tragkdrper
fur die gleiche Bahnfahrt aufgezeichnet. Auf die Dehnungsmessung wird detailliert in
den Abschnitten 6.3.5 und 6.3.6 eingegangen.
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Bild 6.14: Sensorsignale (Istwert) eines Aktuators im Vergleich zu den Sollwerten fur einen
Bahnabschnitt (Bild oben und Mitte), zum Vergleich eine Dehnungsmessung an einem
Tragkorper (Bild unten)

In der oberen Abbildung ist an den Kurven deutlich zu erkennen, dal3 der Istwert, also
der Hub des Aktuators, dem Sollwert nacheilt und bei schnellen Richtungswechseln die
Spitzen gar nicht erreicht. Dieser Effekt ist auf die durch die Lastsimulation erzeugten
Tragheiten zurickzufihren. Insgesamt lagern etwa 1.500 kg Blei auf der Flache von
2,4 m2. Diese Masse mufl bei jeder Bewegungsumkehr beschleunigt werden. Die
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negativen Auswirkungen machen sich besonders bei den Zyklen mit kleinen Hiben und
schnellen Richtungswechseln bemerkbar. Zum einen kommt es zu den beschriebenen
Regelabweichungen und zum anderen neigt der gesamte Demonstratoraufbau zum
Schwingen. Dies ist darin begrindet, dal? durch die hohe Masse die Eigenfrequenzen des
Gesamtsystems stark herabgesetzt werden. Am realen Fligel wirken diese
Tragheitskrafte nicht.

Die mittlere Kurve des Bild 6.14 zeigt, dal} der Istwert fur die Schwenkwinkel-
geschwindigkeit ebenfalls dem Sollwert nacheilt. Das Hydrauliksystem schafft es hier
nicht, die Masse auf die gewlinschte Geschwindigkeit zu beschleunigen. Die bei der
blauen Kurve zu erkennenden kleinen Schwingungen sind auf elektromagnetische
Beeinflussungen des Sensorsignals zurtckzufuhren.

Die untere Kurve in Bild 6.14 zeigt die Aufzeichnung der Dehnungsmessung an dem
mittleren Tragkorper fur den identischen Bahnabschnitt. Die gemessenen Dehnungen
geben direkt das Strukturverhalten wieder. Der Vergleich der Kurven macht deutlich,
wie stark die Struktur durch die Lastwechsel zum Schwingen angeregt wird. Die
Anregung fuhrt zu einer Dehnungsiiberhéhung von bis zu 20 %. Das Verhalten ist auch
mit bloRem Auge erkennbar, da die Frequenz bei ca. 6 Hz liegt und die Amplituden an
der Endkante mehrere Millimeter erreichen. Diese durch die Massentrégheit hervor-
gerufenen Schwingungen fihren zu hoéheren Strukturbelastungen. Vermindern lassen
sich die Effekte nur durch reduziertes Beschleunigen beim Durchfahren der Flugzyklen.

Probleme mit der Lagerung

Unerwartet groBe Probleme entstehen bei der Durchfihrung der Dauerbelastungstests
durch die Gleitlager, mit denen die Tragkdrper drehbar im Holm gelagert werden. Aus
diesem Grund wird auf die Probleme und die Problemlésung an dieser Stelle einge-
gangen.

Die theoretischen Lasten fur die Gleitlager sind sehr gering. Die Druckbelastung ftr
Gleitlagerbuchsen berechnet sich nach [80] mit

P= , (6-2)

wobei P der resultierende Druck, Fn die auf das Lager wirkende Normalkraft, B die
Breite und D der Durchmesser der Gleitlagerbuchse ist. Am Demonstrator ergibt sich
eine Normalkraft von etwa 12 kN, das Lager ist 50 mm breit und hat einen Durchmesser
von 140 mm. Danach ergibt sich fur P ein Wert von nur 1,7 N/mm?2 (!).

Wegen dieser geringen Belastung wurde bei der Konzeption des Demonstrators der
Lagerung keine besondere Aufmerksamkeit geschenkt. Es wurde, wie in Kapitel 5 (vgl.
Bild 5.6) beschrieben, ein dinner Edelstahlring auf den Tragkérper geklebt und als
Gleitlagerbuchse ein Kunstofflager der Fa. Igus eingesetzt. Nach [85] kann bei einer
solch geringen Lagerbelastung ein nahezu beliebiges Metall, z.B. auch Aluminium als
Gleitpartner verwendet werden.

Die Versuche zeigen jedoch nach kurzen Laufzeiten die extreme Bildung eines Stick-
Slip-Effektes. Es kommt dabei bei jeder Bewegungsumkehr zu starkem Ruckeln und
damit zu einer deutlichen Schwingungsanregung der Struktur mit einer entsprechenden
Gerauschbildung.

Die Vermutung, dal dieser Effekt nicht durch die Lager, sondern durch die Gleit-
bewegung der Tragkérper in der Hautstruktur hervorgerufen wird, kann durch eine
einfache Fettung widerlegt werden. Mit gefetteten Lagern stellt sich sofort wieder ein
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sehr ruhiger Lauf ein, der allerdings nur fur kurze Zeit anhalt, da das Fett durch die
Schwenkbewegung schnell verdrangt wird.

Es lassen sich einige Erklarungen fir den beschriebenen Effekt finden, die letztlich alle
auf einer hoheren als der oben berechneten Lagerbelastung beruhen:

1. Durch die Elastizitat der Tragkodrper kommt es zu einer leichten Verkantung, was
naturlich lokal zu einer deutlich htheren Druckbelastung fuhrt.

2. Die Effekte treten besonders bei den aufReren Tragkdérpern auf. Eine Erklarung dafir
ist, dall sich der Kastenholm aufgrund der Last leicht durchbiegt, wodurch der
mittlere Tragkorper entlastet wird und die seitlichen Tragkorper starker belastet
werden.

3. Durch die gekrimmte Form der Tragkérper hat der seitliche Tragkérper, dessen
Krimmung vom Rand weg weist, eine hohere Last zu tragen. An diesem Tragkdrper
treten die Effekte am starksten auf.

4. Fertigungsbedingt sind die zylindrischen Lageransatze der Tragkérper leicht unrund.
Diese Unrundheiten werden auf die dinnwandigen Ringe (0,6 mm) Ubertragen.

Zur Problemlésung wird zunéchst das Kunststoffgleitlager gegen ein Faserverbundlager
der Fa. SKF ausgewechselt. Mit diesem Lager kann zwar eine Verbesserung erzielt
werden, es bleiben allerdings die beschriebenen Stick-Slip-Effekte. Generell zeigen beide
Lagertypen keinen signifikanten Verschleil3.

Um Uberhaupt den Dauerbelastungsversuch fahren zu kénnen, werden verschiedene
Fette erprobt, mit denen die Lager geschmiert werden. Dabei stellt sich nach zahl-
reichen Versuchen heraus, daR Graphitfett recht lange auf der Gleitflache haftet und
zumindest den Stick-Slip reduziert. Allerdings ist die Reibung mit diesem Fett relativ
hoch, so daf3 die Lager heil3 werden.

Trotz der Probleme kénnen mit diesem Fett etwa 2000 Flige simuliert werden. Dies
entspricht einer Laufzeit von Uber 600 Stunden. Wegen des hohen Aufwandes durch das
erforderliche haufige Nachfetten mufll jedoch nach einer dauerhaft wartungsfreien
Lésung gesucht werden.

Ein Austausch des Gleitlagers bringt langfristig keine deutlichen Verbesserungen.
Analysen des Edelstahlrings zeigen leichte Laufspuren. Im Kunststofflager sind
metallische Partikel zu erkennen. Das Metall scheint also ahnlich wie bei den Versuchen
in 6.2 fur diese Anwendung zu weich zu sein.

Versuche mit geharteten Stahlringen bestatigen diese Vermutung. Sowohl der Stick-Slip
als auch die Reibung kénnen deutlich reduziert werden.

In Zusammenarbeit mit dem Gleitlagerhersteller RWG, mit dem auch Ldésungen fur die
Beschichtung der Tragkorper erarbeitet wurden (siehe 6.2.4), wird ein fur die
Anwendung im Demonstrator geeignetes Gleitlager gefertigt. Dabei werden die Gleit-
lagerbuchsen und die auf die Tragkdrper aufzuklebenden Hulsen aufeinander
abgestimmt. Der verwendete Liner des Gleitlagers zeichnet sich dadurch aus, da an der
Gleitoberflache reines PTFE lagert und dadurch eine sehr reibungsarme Schmierung
ermoglicht wird. Mit dem neuen Lager kdénnen die Dauerbelastungsversuche erfolgreich
fortgesetzt werden, ohne daf3 eine weitere Fettung erforderlich ist und ohne daR Stick-
Slip auftritt.

Das Verkanten fuhrt aber auch bei diesen Lagern zu lokal hohem VerschleiR. Dies 1ai3t
sich wirksam durch eine Umkonstruktion der Lagerung vermeiden. Die zylindrische
Buchse muRR dazu durch eine kugelférmige Buchse ersetzt werden. Das Prinzip dieser
Konstruktion ist in Bild 6.15 skizziert.
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Bild 6.15: Konstruktion des Gleitlagers mit kugelférmiger Buchse

Mit einer so ausgefiihrten Lagerung kénnen nur Normalkrafte und keine Momente
Ubertragen werden. Die Biegeverformung des Tragkorpers wird zugelassen und bewirkt
kein Verkanten.

Eine Verifikation dieses geanderten Lagerprinzips am Demonstrator steht noch aus. Es
kann jedoch davon ausgegangen werden, dal mit einer solchen Lagerung ein dauerhaft
verschleilarmer Betrieb moglich ist. Nachteilig wirkt sich allerdings ein gegentiber dem
zylindrischen Gleitlager erhohter Montageaufwand aus.

Verhalten der Gleitschicht zwischen Tragkdrper und Deckhaut

Neben den Detailuntersuchungen von Gleitschichtkombinationen im Prifstand (vgl.
Kap. 6.2) ist es fur die Beurteilung des Konzeptes von besonderem Interesse, wie sich die
PTFE-Beschichtung auf den Tragkdérpern und die aufgeklebten Bleche auf der Innen-
seite der Hautstruktur bei den Dauerversuchen verhalten. Nach den Ergebnissen aus
6.2 wird ein problemloser Lauf erwartet.

Durch eine optische Inspektion mit freiem Auge und mit Hilfe eines Endoskopes wird
festgestellt, daR sich auf dem Blech, &hnlich wie dies in Bild 6.7 zu sehen ist, ein leichtes
Schliffbild entwickelt, wobei die Riefenbildung jedoch sehr gering ist. Es kommt dabei zu
keinen nennenswerten Verformungen des Bleches oder zu Rissen.

Die PTFE-Schicht verhélt sich ebenfalls sehr robust. Es kommt zu einem leichten
Abrieb, aber nicht zu Ablésungen oder anderen Schadigungen. Bemerkenswert ist, dal3
es auch an Schadstellen, die durch Montagefehler oder durch Metallspadne hervorgerufen
wurden, zu keiner Weiterbildung der Schadigung kommt. Damit bestatigen sich die
Versuche aus 6.2.

Die auftretende Reibung ist vermutlich etwas groRer als erwartet, da die zur Betatigung
notwendigen Aktuatorkrafte hoher sind als die theoretischen Werte (siehe nachster
Abschnitt). Eine direkte Bestimmung des Reibwertes ist allerdings nicht mdglich, da
nicht festgestellt werden kann, welcher Anteil der Reibung dem Gleitlager im Holm und
welcher der Gleitschicht zugesprochen werden kann.

Verhalten des Aktuatorsystems, Aktuatorkréfte

Die oben beschriebene hohe Reibung an den Gleitlagern im Holm fuhrt zu Problemen an
der Kinematik. Das Gewicht zur Lastsimulation bewirkt ein Drehmoment an den
Tragkorpern, welches von den Aktuatoren abgesetzt werden muf3. Die Aktuatorkraft hat
dabei immer die gleiche Richtung. Abhéngig von Drehwinkel und Reibung (vgl. Bild 4.3)
andert sich lediglich die Grolie der Kraft. Es handelt sich also beziiglich des Hydraulik-
zylinders um eine Schwellast. Steigt die Reibung in den Lagern aber stark an, so andert
sich auch das Vorzeichen der Kraft. Aus der Schwellast wird eine Wechsellast, die
besonders die Lagerstellen des Aktuators und der Krafteinleitungen des Zug/Druck-
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stabes stark beansprucht. Dies fuhrt nach langerem Betrieb zu Problemen an diesen
Stellen. Mit der, auf Seite 101 beschriebenen, Einfihrung der neuen reibungsarmen
Gleitlager treten diese Probleme nicht mehr auf.

Die zum Schwenken der drei Tragkdrper erforderliche Aktuatorkraft 13t sich Uber den
erforderlichen Oldruck bestimmen. Bei einem Betrieb mit nur einem Zylinder ist ein
Druck von 80 bar erforderlich. Daraus berechnet sich eine Stellkraft von 15.700 N.
Theoretisch wurde unter der Annahme eines Reibkoeffizienten von 0,1 fur die Gleitlager
im Holm und mit den Werten aus Kapitel 4 (Bild 4.5) eine Aktuatorkraft von 12.600 N
ermittelt. Bei diesem Wert ist allerdings die Reibung in den Walzlagern, an den
Hydraulikzylindern, an den Gelenkképfen und an der Lagerung der Hydraulikzylinder
selbst vernachlassigt. AuBerdem ergeben sich Unsicherheiten aus der wenig exakten
Positionierung der simulierten Last. Eine leichte Verschiebung der Bleisdcke zur
Endkante fuhrt zu einer Erhéhung der erforderlichen Krafte. Die Hauptursache fir die
hoheren Krafte ist aber auf einen gegentiber der Annahme erhohten Reibwert der
Gleitschicht zurickzufuhren. Es kann jedoch davon ausgegangen werden, daf’ sich beim
Einsatz der in 6.2 gefundenen optimierten Materialpaarung der Reibwert und damit
auch die notwendige Aktuatorkraft entsprechend reduzieren laft.

6.3.5 Dehnungsmessung an den Tragkdrpern

Ziel der Dehnungsmessung an den Tragkdrpern ist zum einen die Verifikation der
Ergebnisse des FE-Modells aus Kapitel 3.5 und zum anderen ein Vergleich des
Verformungsverhaltens der Tragkdrper untereinander.
Auf einen separaten Versuch mit einem Tragkorper zur
Prifung der maximalen Belastbarkeit wird wegen des

1 2 3 grofRen Aufwandes und der hohen theoretischen Festig-
MeRort i. keitsreserven verzichtet.
m M M Die Dehnmefstreifen werden auf die zugbelastete

Oberseite nahe der aufgeklebten Gleitbuchse

Bild 6.16: Positionierung der (Bild 6.16) angebracht, da hier die hochsten Dehnungen

Dehnmefstreifen aufgrund der Biege- und Torsionsspannungen zu

erwarten sind. Das Bild 6.17 zeigt den Vergleich der

gemessenen Dehnungen in x-Richtung, also parallel zur Drehachse, fir die drei

Tragkorper in Abhangigkeit vom Schwenkwinkel. Die Numerierung erfolgt analog zu
Bild 6.16.
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Bild 6.17: Gemessene Dehnung parallel zur Drehachse der drei Tragkorper, aufgetragen tber
dem Schwenkwinkel

Es ist deutlich zu erkennen, dall der dritte Tragkdrper die héchsten Lasten zu tragen
hat, da auf ihm anteilig das gréfite Flachengewicht lastet. Es bestatigt sich weiterhin,
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daR der mittlere Tragkorper durch die Verformungen des Holmkastens entlastet wird
und dadurch die geringsten Lasten zu tragen hat.

Bemerkenswert ist, dal3 die Dehnungen nicht in der 0°-Stellung ihr Maximum haben,
sondern bei 20° (Horner 1 und 2) und 30° (Horn 3). Dieser Effekt lafit sich durch die
globalen unsymmetrischen Verformungen erklaren, soll aber hier nicht weiter erlautert
werden.

Werden die Dehnungen der drei Tragkdrper flr die 0°-Stellungen gemittelt, ergibt sich
ein Wert von ewve:(0°)=254,5 mm/m. Er stimmt mit dem entsprechenden Vergleichswert,
der sich aus dem in Kapitel 3.5 vorgestellten Modell ergibt, exakt Uberein. Auch flr die
90°-Richtung ergibt sich eine recht gute Ubereinstimmung (ewez(90°)=136,4 nm/m;
ere(90°)=127,0 nrm/m). Hier wurde die Dehnung allerdings nur an dem Tragkdrper 3
gemessen, wodurch sich der gegentber der Rechnung héhere Wert erklaren lait.

Die Messungen zeigen also, dal? es aufgrund der Abmessungen des Demonstrators zu
unterschiedlichen Belastungen der Tragkérper kommt und daR die MelBwerte mit der
FE-Rechnung Ubereinstimmen.

6.3.6 Dehnungsmessung an der Hautstruktur

Applikation der DehnmeRstreifen

Die Dehnungsmessungen an der Hautstruktur beschrénken sich auf die Bereiche, die
nach den Ergebnissen der FE-Analysen aus Kapitel 3 hoch beansprucht sind, dies sind
die Stegausschnitte. Die Messungen an dieser Stelle sind vor allem deshalb wichtig, weil
mit ihnen eine Referenz fur die Belastungsversuche am Stegausschnitt gebildet wird,
welche in Abschnitt 6.4 beschrieben werden.

Die Ergebnisse der Messungen werden zum einen mit den Dehnungen des Gesamt-
systemmodells aus 3.4 verglichen. Zum anderen kénnen die in Kapitel 3.6 gemachten
Annahmen bei der Modellierung des Stegausschnittes verifiziert werden.

Die Applikation der DehnungsmefRstreifen (DMS) erfolgt am Steg Nr. 3 (Numerierung
siehe Bild 3.6) an allen Ausschnitten an der Oberseite, da diese Bereiche wegen der
aufgelegten Last starker belastet sind. Das Bild 6.18 zeigt das Innere der Hautstruktur
mit den an Steg Nr. 3 applizierten DMS. Die DMS sind parallel zur Faserrichtung
geklebt, d.h. parallel zum Ausschnittrand. Der Vergleich mit Bild 3.32 zeigt, daB hier die
hochsten Spannungen auftreten. Die DMS-Applikation wird detailliert in Kapitel 6.4
beschrieben.
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Dehnmefstreifen

Bild 6.18: Blick in die Hautstruktur des Demonstrators, Applizierte DehnmeRstreifen an dem
mittleren Ausschnitt des 3. Steges

Messung ohne Last

Zunachst werden Messungen ohne Last durchgefihrt, mit denen die Belastung der
Stege aufgrund der funktionsbedingten Verformungen der formvariablen Hinterkante
analysiert wird. Dabei werden die Dehnungen fir die Tragkorperdrehwinkel von —60°
bis +60° aufgezeichnet. Das Bild 6.19 zeigt das Ergebnis im Vergleich zu den Ergeb-
nissen der FE-Analyse.

Ganz oben sind die MeRorte und die Zuordnung dargestellt. Der Blick richtet sich gegen
die Flugrichtung, man schaut also von vorne auf den 3. Steg des Demonstrators (wie in
Bild 6.18).

Der Vergleich zwischen Messung (oben) und Rechnung (unten) ergibt eine qualitativ
gute Ubereinstimmung. Die MeRergebnisse zeigen jedoch im Mittel hohere Dehnungen
und grolRere Unterschiede zwischen den Melorten, also zwischen den einzelnen DMS.
Die Unterschiede lassen sich auf Ungenauigkeiten bei der Applikation der DMS
zuruckfuhren. Leichte Abweichungen im Winkel machen sich hier deutlich bemerkbar.
Des weiteren kdnnen Fertigungsungenauigkeiten, die sich zum Beispiel in leicht
unterschiedlichen Wandstéarken der Stege ausdrtcken, zu den Abweichungen fihren.

Die Ergebnisse der FE-Analyse stammen aus einem gegeniber Kapitel 3 erweiterten
FE-Modell, welches im Rahmen von [86] entwickelt wurde. Mit diesem Modell besteht
die Modglichkeit, eine formvariable Hinterkante mit mehreren Tragkdrpern zu
analysieren und damit auch die Geometrie des Demonstrators nachzurechnen.
Allerdings ist das Modell in dem hier betrachteten Bereich recht grob vernetzt, so daR an
der lokalen MeRstelle keine Knoten liegen. Die entsprechenden Werte werden deshalb
durch Mittelung berechnet. Dies fuhrt zu tendenziell geringeren Werten.
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Bild 6.19: Dehnungen an den Tragkdrperausschnitten des 3. Steges fir variierende
Tragkorperdrehwinkel ohne Last
oben: Messung mit DMS
unten: Zum Vergleich die Ergebnisse aus einer Finite-Elemente-Analyse

Messung mit Last

Die gleiche Messung und der Vergleich zur FE-Analyse wird nun mit Belastung
durchgefuhrt. Auffallig ist hierbei, dal die Unterschiede der gemessenen Dehnungen
zwischen den einzelnen DMS sehr grol? werden (Bild 6.20, oben). Sie betragen bis zu 800
mm/m. Die Dehnungen des dritten Tragkorperausschnittes sind am hochsten. Auch hier
macht sich also die unterschiedliche Belastung der einzelnen Tragkérper durch die
Verformung des Kastenholmes bemerkbar (vgl. 6.3.5). Die Einspannung der Haut-
struktur und der Tragkérper des FE-Modells ist starr. Deshalb treten diese Effekte in
der Simulation nicht auf.

Die groRRen Differenzen bei den Dehnungen zwischen der jeweils rechten und linken
Seite der Ausschnitte lassen sich darauf zurickflhren, dall die Ausschnitte fertigungs-
bedingt groRer als im FE-Modell berechnet, ausgefiihrt wurden. In der Neutralstellung
liegen die Tragkodrper nahe an der linken Seite des Ausschnittes. Diese mul3 also erhdhte
Lasten weiterleiten, was sich auch in den erhéhten Dehnungen (z.B griine Kurve (+) bei
0°) widerspiegelt. Dieser Effekt nimmt bei extremen Drehwinkeln ab, da sich dann der
Tragkorper der anderen Ausschnittsseite nahert.
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Die beschriebenen Effekte lassen sich bei der FE-Simulation nicht in dem Male
erkennen. Dies liegt zum einen an der beschriebenen starren Lagerung der Haut-
struktur, zum anderen aber auch an den exakt modellierten Ausschnitten. Beim Bau des
Demonstrators wurden wegen der Nietung und aus Sicherheitsgrinden grofRRere
Freirdume vorgesehen.
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Bild 6.20: Dehnungen an den Tragkdrperausschnitten des 3. Steges filr variierende
Tragkoérperdrehwinkel mit Reisefluglast
oben: Messung mit DMS
unten: Zum Vergleich die Ergebnisse aus einer Finite-Elemente-Analyse

Der Vergleich mit Bild 6.19 macht deutlich, dafl} der EinfluB auf die Dehnungen durch
die aufgebrachten Luftkrafte bei der FE-Analyse einen wesentlich grofReren Anteil hat
als bei der Messung am Demonstrator. Dies gilt vor allem flr positive Schwenkwinkel,
da sich dabei die Belastung durch die Biegung und die durch die Luftkrafte hervorge-
rufenen Dehnungen addieren. Dieser Effekt wird durch die unterschiedliche Anbindung
der Stege an die Deckhaut hervorgerufen. Wahrend beim FE-Modell die Krafte direkt
am Ausschnitt in den Steg eingeleitet werden, geht der KraftfluR beim Demonstrator
uber die Nieten. Der direkte Ausschnittbereich wird entlastet. Die Nieten wirken sich
hier also positiv auf die Belastung des Ausschnittes aus.

Eine Analyse mit maximaler Last wird nicht am Demonstrator durchgefihrt, um
Schéden zu vermeiden. Eine entsprechende Rechnung mit dem FE-Modell zeigt, dal3 die
oben beschriebenen Differenzen zwischen den Seiten der Stegausschnitte auch hier
deutlicher werden (Bild 6.21).
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Bild 6.21: Dehnungen an den Tragkdrperausschnitten des 3. Steges fir variierende
Tragkoérperdrehwinkel mit Ultimate Load, Ergebnisse aus dem FE-Modell

Auch hier macht sich die hoéhere Belastung des 3. Tragkdrpers und der linken Seite des
zugehorigen Ausschnittes bemerkbar (grine Kurve (+)).

Die Dehnungsmessungen an den Stegen der Hautstruktur des Demonstrators zeigen
eine im allgemeinen recht gute Ubereinstimmung zur FE-Rechnung. Allerdings wird
deutlich, dal? die globalen Verformungen, also die Durchbiegung des Kastenholmes,
Fertigungsungenauigkeiten und Ungenauigkeiten bei der Applikation der DMS einen
groRen Einflul3 auf die Mel3ergebnisse haben.

Um auch den Nachweis fur die Belastbarkeit der Hautstruktur bei maximaler Last
experimentell zu erbringen, werden im folgenden Abschnitt Untersuchungen an einem
separaten Versuchsstand beschrieben. Die Ergebnisse aus den Messungen an der
Hautstruktur des Demonstrators bilden dabei eine Referenz, anhand derer die Modelle
und die zu Grunde gelegten Annahmen Uberprift werden kénnen.

6.4 Festigkeitsuntersuchung am Stegauschnitt

In Kapitel 3.6 wurde bereits anhand einer FE-Analyse gezeigt, dal} die Stegausschnitte
einen kritischen Bereich darstellen, in dem die Festigkeitsgrenzen erreicht werden
kénnen. Dadurch kénnen die Ausschnittsbereiche ganz wesentlich die Auslegung der
Gesamtkonzeption beeinflussen, da sie zum Beispiel den Tragkérperabstand begrenzen
kann. Aus diesem Grund ist es wichtig, zunachst die Festigkeit des in Kapitel 3.6
gefundenen und auch im Demonstrator verwirklichten Aufbaus experimentell zu
Uberprufen.

Dazu wird der im folgenden beschriebene Versuchsstand aufgebaut.

6.4.1 Versuchsaufbau, Randbedingungen und Lasten

Die Prufungen werden an dem Stegabschnitt vorgenommen, wie er bereits in
Bild 5.8 abgebildet ist. Der Abschnitt wird an der oberen Deckhaut in ein Belastungs-
gestell eingespannt. Den kompletten Aufbau zeigt das Bild 6.22.
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Bild 6.22: Versuchsaufbau zur Festigkeitsprifung der Stegausschnitte
links: Belastungsgestell mit eingespanntem Steg und Lastgeschirr
rechts oben:  eingespannter, belasteter Steg
rechts unten: applizierter DMS am Ausschnittrand, GréRBenvergleich zu Bleistift

Es wird ein einfacher Versuchsstand aufgebaut, bei dem der Stegabschnitt an einer
oberen Platte mit Klemmleisten verschraubt wird. Die Tragkdrperlast wird Uber einen
Querbugel aufgebracht. An dem Querbugel wird ein Lastgeschirr angeschraubt, auf das
die entsprechenden Gewichte aufgelegt werden kénnen. Neben der Belastung durch das
Geschirr wird zuséatzlich noch eine Verformung aufgebracht, die der 5°-Stellung der
formvariablen Hinterkante entspricht. Diese Verformung ergibt sich bei dem Versuch
automatisch durch die Belastung. Die beiden Deckhaute sind entsprechend der
Profilzuspitzung der Hinterkante im unbelasteten Zustand nicht parallel (vgl. Bild 5.8).
Durch die Last wird die untere Deckhaut verdreht, so dal sie parallel zur oberen
Deckhaut liegt. Diese Verdrehung entspricht gerade der nachzuweisenden Verformung,
die sich bei einer Wélbung der Hinterkante von +5° ergibt.

Die Abbildung zeigt weiterhin den belasteten Stegausschnitt, wobei die Verformung der
unteren Deckhaut zu erkennen ist (rechts oben). Rechts unten ist ein aufgeklebter DMS
im GrolRenvergleich mit einem Bleistift dargestellt. Um die hohen Dehnungen am Rand
des Ausschnittes moglichst exakt zu erfassen, werden sehr schmale DMS verwendet. Die
Breite der DMS betragt nur 0,6 mm und die Lange drei Millimeter. Wie auf dem Bild zu
erkennen ist, wurde die Schutzfolie einseitig entfernt, um die Dehnungen mdglichst
nahe am Rand messen zu kdénnen. Auf diese Weise werden die Melwerte gut mit den
FE-Analysen vergleichbar.

Die Randbedingungen kénnen wegen der begrenzten Grof3e des Versuchsmodells nicht
exakt an die realen Verhaltnisse angepalit werden. Erste Versuche mit den zuvor
berechneten Linienlasten und der daraus resultierenden Gesamtlast zeigen, daf’ die
Dehnungen am Versuchsstand wesentlich héher sind als die vergleichbaren Werte, die
im letzten Abschnitt gemessen bzw. berechnet wurden.

Zu der gleichen Feststellung fuhren auch FE-Modellrechnungen, bei denen dieselben
Randbedingungen vorgegeben wurden, wie sie am Versuchsstand vorhanden sind. Der
Grund fur diese Differenzen liegt in den freien Randern der unteren Deckhaut und des
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Steges. Es kommt zu gréReren Verformungen der Haut und zu einer héheren Belastung
des Stegausschnittes.

Um trotzdem sinnvolle Aussagen aus den Messungen zu erhalten, wird die Last
entsprechend angepal3t. Dabei bilden, wie in 6.3 bereits erwéahnt, die gemessenen und
berechneten Dehnungen der Stegausschnitte des Demonstrators aus Abschnitt 6.5.3 den
Referenzwert.

Die Belastung wird also am Versuchsstand solange erhéht, bis der Referenzwert fur die
Dehnungen im Reiseflug erreicht ist. Dabei werden die Werte fir den Tragkdrper-
drehwinkel von 20° zu Grunde gelegt. Dies entspricht einem Ausschlag der form-
variablen Hinterkante von 5,6°, also etwas mehr als die geforderten 5°, die ja bei
maximaler Luftlast einbezogen werden missen. Der Referenzwert lait sich aus Bild 6.20
ablesen und betragt 1450 nm/m. Dies ist die maximale Dehnung des am hdchsten
belasteten dritten Stegausschnittes. Die Dehnung, die sich aus der reinen Verformung
der Hautstruktur ergibt, betragt nach Bild 6.19 fur 20° etwa 750 nm/m.

Mit diesen beiden Werten lal3t sich nun zum einen die entsprechende Verschiebung am
Versuchsstand einstellen, um die Referenzdehnung fir den unbelasteten, aber
verformten Zustand zu erreichen. Zum anderen wird mit diesem Verfahren das
aufzulegende Gewicht fur die Reiseflugbelastung bestimmt. Es sind danach 49 kg
aufzulegen, fur die maximale Luftlast (Ultimate Load) berechnet sich entsprechend eine
Belastung von 196 Kkg.

6.4.2 Belastungstest am Originalaufbau, Vergleich mit FE-Analyse

Mit den gewonnenen Rahmendaten kann nun die Belastung sukzessive bis zur
maximalen Last erhoht und dabei die Werte fur die Dehnung aufgenommen werden. Die
Resultate werden mit den Ergebnissen eines FE-Modells verglichen, welches in [87]
entwickelt wurde und auf dem in Abschnitt 3.6 vorgestellten Modell aufbaut. Das Modell
beinhaltet dieselben Randbedingungen, Geometriedaten und Lagenaufbauten wie der
eingespannte, belastete Stegabschnitt und weist im Gegensatz zu dem Modell aus 3.6
eine Simulation der Nieten auf. Das Bild 6.23 zeigt das Ergebnis des Versuches.

Die Ergebnisse der Messung sind in rot, die der Finite-Elemente-Analyse sind blau
dargestellt. Die Laststufen (Design Load, Ultimate Load und Bruchlast) sind gekenn-
zeichnet.
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Bild 6.23: Vergleich der ermittelten Dehnungen am Stegausschnitt aus Messung und FE-Analyse
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Der Versuch zeigt, daR die Struktur die maximale Last tragt und erst bei einer um 20 %
hoheren Last versagt. Damit bestatigen sich die Ergebnisse aus Abschnitt 3.6. Ein
genauerer Vergleich erfolgt jedoch mit dem modifizierten FE-Modell aus [87].

Bei der FE-Rechnung werden die Randbedingungen und Lasten auf die gleiche Weise
angepalit wie bei dem Versuch. Es wird zunachst die Verschiebung der unteren
Deckhaut so eingestellt, da’ sich am Ausschnitt eine Dehnung von 750 nm/m ergibt. Mit
dieser Verschiebung wird dann zusatzlich die entsprechende Linienlast aufgebracht.

Das Bild 6.23 zeigt eine gute Ubereinstimmung zwischen den gemessenen und
berechneten Werten. Im unteren Lastbereich (bis etwa 120 kg) stimmen auch die
Steigungen der Graphen gut Uberein. Das Abknicken der MelRkurve ab dieser Last ist
auf Setzungen und erste Zwischenfaserbriiche zurickzufihren. In [63] wird der Punkt
bei 120 kg als "Knie" im Spannungs-Dehnungsdiagramm bezeichnet. Nach diesem Punkt
nimmt die Steigung der Kurve bis zum Versagen kontinuierlich ab.

Das Versagen tritt nicht durch Faserbruch auf, sondern durch Delamination im
Zwickelbereich. Die Spannungen in Faserrichtung liegen bei der Bruchlast auch noch
weit unter den Festigkeiten. Das Versagensbild ist in Bild 6.24 dargestellit.

RiR am Zwickel

Bild 6.24: Versagensbild des Stegausschnittes: Risse am Zwickel weiten sich zu einer
Delamination des Steges aus
links: Foto des noch unter Last stehenden, aber bereits versagten Steges
rechts: Darstellung des abgestuften Laminataufbaus im Ubergangsbereich zum
Gelenk, Kleberzwickel ist rot dargestellt

In der rechten Skizze ist der Laminataufbau skizziert. Die einzelnen Lagen aus der Niet-
bzw. Klebefahne laufen in einem konusférmigen Ubergangsbereich nacheinander aus.
Nur die Lagen des Gelenkbereiches werden fortgefiihrt. Die Lasten, also die Kraft F und
das Moment M, muissen Uber Schub von den vielen in die wenigen Lagen des Gelenkes
ubergeleitet werden. Da die Hohe des Konus nur etwa 8 mm betrégt, steht relativ wenig
Schubflache zur Verfigung. Hinzu kommt noch die Belastung des Laminates durch
Aufziehspannungen (vgl. Bild 3.27). Beide Effekte zusammen fuhren zu einer
Ribildung, die in dem kompletten Ausreien der abgestuften Lagen und letztlich in
einer Delamination des Steges enden (Bild 6.24, links).

Zu bemerken ist, dal3 die Struktur die Last nach diesem Versagen noch tragt. Dies wird
in Bild 6.23 durch den letzten, leicht nach unten gerutschten MeRpunkt deutlich. Die
Tragfahigkeit bleibt also noch erhalten. Erst durch eine weitere Erhéhung der Last
(zusatzlich 20 %) kommt es zur vélligen Zerstérung des Verbundes.
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Interessant ist der Vergleich zu dem mit dem FE-Modell analysierten Versagensbild. Es
steht in ANSYS® flir FKV-Analysen das sogenannte Tsai-Wu-Festigkeitskriterium [64]
zur Verfugung. Fur die Analyse werden die im Anhang aufgelisteten Festigkeiten
zugrunde gelegt. Es zeigt sich, dal3 bei Ultimate-Load die Festigkeitsgrenze mit einer
Ausnutzung von 0,95 fast erreicht ist, fur die im Versuch ermittelte Bruchlast wird ein
Wert von 1,2 ermittelt. Das FE-Modell sagt also ein um 20 % zu friihes Versagen voraus
(Bild 6.25).

Ausnutzung nach dem
Tsai-Wu-Kriterium
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Bild 6.25: Festigkeitsberechnung nach dem Tsai-Wu-Kriterium bei der Bruchlast des Versuches

Der im FE-Modell berechnete Ort des Versagens stimmt mit dem im Versuch be-
stimmten Ort Uberein. Der Grund fur das Versagen an dieser Stelle sind im FE-Modell
zu hohe Querzugspannungen in der Laminatebene.

Es kommt also trotz der komplexen Geometrie und obwohl der beschriebene EinfluR der
auslaufenden Fasern in dem Modell nicht bertcksichtigt werden kann, zu einer recht
guten Ubereinstimmung zwischen Versuch und FE-Analyse.

Auf Grund der gefundenen Ergebnisse 143t sich folgendes Zwischenfazit formulieren:

1. Die Ergebnisse zwischen Modellrechnungen mit Hilfe der Finite-Elemente-Methode
und dem Belastungsversuch stimmen gut Uberein, so dal auch bei weiteren Modell-
varianten den Rechnungen vertraut werden kann.

2. Mit der in Abschnitt 3.6 vorgestellten und am Demonstrator realisierten Auslegung
der Stegausschnitte lait sich das 1,2-fache der erforderlichen Lasten absetzen. Nach
dem Bruch stellt sich ein stabiler Zustand ein, es kommt also nicht zu einem Total-
versagen.

3. Der Versuch und die Rechnung zeigen, dall es weit vor Erreichen der Faser-
festigkeiten zum Bruch im Zwickelbereich kommt. Dieser ist auf zu hohe Querzug-
spannungen und Schubspannungen im Ubergangsbereich von Nietfahne zum Steg
zuruckzufuhren.

4. Legt man die reduzierten Festigkeitskennwerte (siehe Anhang) fur hohe Temperatur
und Feuchtigkeit zu Grunde, so ist mit der Auslegung die Belastungsgrenze
erreicht,und es bleibt kein Spielraum flr Parameteranderungen.

Neben dem letzten Punkt ist es auch wegen der aufwendigen Fertigung der Stege im
Ausschnittsbereich sinnvoll, nach verbesserten Konstruktionen zu suchen. Im nachsten
Abschnitt wird daher ein modifizierter Aufbau vorgestellt, der eine einfachere Fertigung
erlaubt und eine wesentlich héhere Belastbarkeit aufweist.
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6.4.3 Modifizierter Aufbau mit Stringern und Titanstegen

Mit einem modifizierten Aufbau werden zwei konstruktive Anderungen gegeniiber dem
Originalaufbau realisiert:

1. Zwischen den Stegen werden zusatzlich Stringer angebracht, die nahe an den
Tragkorper herangeftihrt werden. Dadurch ergibt sich ein geanderter Kraftfluf3, der
den Stegausschnitt entlastet.

2. Der lokal hoch belastete Bereich der Stegausschnitte wird als Metallkonstruktion
ausgefuhrt. Dadurch erubrigt sich zum einen die aufwendige Fertigung mit den
gesonderten Lagenaufbauten und zum anderen wird die Problematik der hohen
Belastung im Anbindungsbereich des CFK-Laminates umgangen.

Da die konstruktiven Anderungen nicht am Demonstrator Uberprift werden kénnen,
muf} zunachst eine Modellbasis geschaffen werden, mit der es mdglich ist, den Einflul
auf die lokal hoch belasteten Bereiche zu analysieren.

Erweitertes FE-Modell der Stegausschnitte

Um den Einflul der Stringer realistisch abbilden zu kénnen, wird ein Modell erstellt,
welches die Randbedingungen sowohl in Flugrichtung als auch in Spannweitenrichtung
real simuliert. Dies ist durch eine Erweiterung des in Kapitel 3.6 vorgestellten Modells
moglich (Bild 6.26) [87].

Bild 6.26: Erweitertes FE-Modell zur Analyse der Stegausschnitte im unverformten und
verformten Zustand (Uberhdhte Darstellung)

Das Modell besteht aus drei identischen, in Flugrichtung gekoppelten Segmenten der
Hautstruktur, die wie das Modell in 3.6 aus Volumenelementen aufgebaut sind. An der
verformten Darstellung lassen sich die Effekte der gegentber dem einfachen Modell
gednderten Randbedingungen gut erkennen. An den offenen Randern der unteren
Deckhaut kommt es aufgrund der Linienlast zu starken Verformungen, wahrend sich die
Haut im Bereich des mittleren Steges durch die Kopplung mit den Nachbarsegmenten
nur gering verformt. FUr den mittleren Steg ergeben sich auf diese Weise realistische
Bedingungen.

Die Woélbung der Hautstruktur wird in diesem Modell durch eine Verschiebung der
oberen Deckhaut in z-Richtung und der unteren Deckhaut in x-Richtung simuliert. Die
Freiheitsgrade der Schnitte in Spannweitenrichtung (y-Richtung) werden gekoppelt, so
daf auch hier von realistischen Bedingungen ausgegangen werden kann.

In Bild 6.26 ist nochmals der gleiche Aufbau, wie er auch am Demonstrator flr den
dritten Steg realisiert ist, dargestellt. Im Gegensatz zu dem Modell aus 3.6 wird hier die
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Verbindung zwischen Stegen (blau) und Deckhaut (grin) mit Nieten realisiert. Die
Nieten werden als Balkenelemente modelliert und kénnen somit Zug und Schub
aufnehmen. Im Bereich der hoch belasteten Nieten nahe des Ausschnittes ist eine
Verstarkung angebracht (violett).

Vergleichsrechnungen zeigen, dal mit dem erweiterten Modell das Verformungs-
verhalten fur den mittleren Steg richtig wiedergegeben wird. Mit dem neuen Modell
kann auch mit der realistischen Linienlast gerechnet werden, es ist also keine
Anpassung uUber eine Referenz erforderlich. Eine detaillierte Beschreibung ist in [87] zu
finden.

Mit dem erweiterten Modell kann nun der Einflu der Stringer analysiert werden.

Vergleich zwischen Originalaufbau und Aufbau mit Stringern

In Bild 6.27 ist ein Segment des neuen FE-Modells mit den nun hinzugeflgten Stringern
dargestellt.

Bild 6.27: Hautstruktursegment mit Stringerverstarkungen

Es wird angenommen, dal} die Stringer integral mit den Deckhauten gefertigt werden.
Es ist also keine Modellierung einer Klebe- bzw. Nietfahne an den Stringern erforder-
lich.

Der Vergleich der Belastungen im Ausschnittbereich zeigt, dall die Stringer eine enorme
Entlastung bewirken. In Bild 6.28 sind die Faserdehnungen am Rand der Ausschnitte
vergleichend gegenuber gestellt.
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Bild 6.28: Vergleich der Dehnungen am Ausschnittrand zwischen Originalaufbau (links) und
Aufbau mit Stringern (rechts) fur Ultimate Load

Im linken Teil der Abbildung ist der Originalaufbau mit einer maximalen Dehnung von
4205 mm/m dargestellt. Dieser Wert stimmt gut mit dem Vergleichswert aus 6.3.6
(Bild 6.21 grune Kurve (+) bei 20°) tberein.
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Den gleichen Ausschnitt zeigt der rechte Teil (Bild 6.28), jedoch stammt dieses Ergebnis
von dem FE-Modell mit zusatzlichen Stringern. Bei sonst gleichen Randbedingungen
und Lasten ergibt sich hier nur eine maximale Dehnung von 2033 mm/m. In Betracht
gezogen werden muR dabei, dall ein Teil der Dehnungen aus der Verformung der
Hautstruktur resultiert. Dieser Teil betragt nach 6.4.1 fur beide Falle etwa 750 nm/m.
Durch die Stringer wird demnach die Belastung des Ausschnittrandes um mehr als das
2,5-fache (!) reduziert.

Eine dhnlich gravierende Entlastung ergibt sich bei der Betrachtung der Nietkrafte. Die
Zugbelastung der Nieten, die direkt am Ausschnitt liegen, betréagt fur den Original-
aufbau maximal 1200 N und die Querbelastung 2000 N. Fur das FE-Modell mit
Stringern ergeben sich fur den Zug 620 N und fir die Querbelastung 920 N und damit
etwa eine Halbierung der Nietkrafte. Allein durch die Stringer kann also die Belast-
barkeit des Stegausschnittes mehr als verdoppelt werden.

Im folgenden wird die zweite konstruktive Anderung diskutiert, die ebenfalls zu einer
Erhohung der Belastbarkeit beitragt.

Ausfiihrung des Ausschnittbereiches als Titankonstruktion

Die Versuche und Berechnungen aus 6.4.2 haben gezeigt, dal3 es bei der im Demonstra-
tor verwendeten Stegkonstruktion aus CFK Probleme im Bereich der Anbindung zur
Deckhaut gibt. Die Kombination von hoher Schub- und Querzugbelastung fihrt zum
frihzeitigen Versagen im Bereich des Zwickels. Mit der Ausfihrung des Steg-
ausschnittes aus Metall kann dieses Problem umgangen werden.

Zur Berechnung werden dem Ausschnittbereich (blauer Teil in Bild 6.27) isotrope
Materialeigenschaften zugewiesen. Wegen der relativ hohen Anforderungen an die
Biegewechselfestigkeiten werden die Stege aus hochfestem Titan modelliert (Material-
werte siehe Anhang).

Die Rechnungen zeigen, daR die Belastung des Steges bis zur Dehngrenze des Titans
erhéht werden kann und daf es zu keinem vorzeitigen Versagen im Anbindungsbereich
kommt. Dadurch wird eine um den Faktor drei hohere Belastbarkeit der Stegausschnitte
erreicht. Zur Uberprifung dieses Ergebnisses wird im folgenden ein weiterer Bela-
stungsversuch durchgefuhrt.

6.4.4 Belastungstest am optimierten Aufbau mit Titanstegen

Um einen direkten Vergleich zu den Ergebnissen mit dem Belastungsversuch am
Originalaufbau zu erhalten, erfolgen der Versuchsaufbau und die Durchfihrung
identisch zu 6.4.1 und 6.4.2.

Das Bild 6.29 (links) zeigt das neue Prufmodell mit den Titanstegen. Die Verbindung der
Stege mit den Deckhauten erfolgt mit sogenannten Hi-Locs (im Bild rot), welche eine
hohere Belastbarkeit als Blindnieten aufweisen [87].
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Bild 6.29: Prifmodell mit Titanstegen

Im linken Bild ist die Gesamtansicht des Modells dargestellt, und rechts ist eine
Nahaufnahme des Nietflansches direkt am Ausschnitt gezeigt. Der Nietflansch besteht
aus zwei Titanfrasteilen mit einem konusférmigen Ansatz. Zwischen diese beiden
Ansatze ist ein Blech mit einer Starke von einem Millimeter eingelétet.

Die Durchfihrung des Versuches verlauft analog zu 6.4.2. Es werden wiederum
DehnungsmefRstreifen an den hoch belasteten Stellen des Ausschnittrandes appliziert
und die Last wird mit Bleisdcken aufgebracht. Wegen der zu erwartenden héheren
Belastbarkeit mufR allerdings die Aufnahme fur die Gewichte vergrolRert werden.
Aullerdem ist das Modell im Gegensatz zu dem Versuch aus 6.4.2 ohne die Schrage
gefertigt, die sich aus der Profilzuspitzung der Hinterkante ergibt (vgl. mit Bild 5.8). Um
eine gleichwertige Biegeverformung zu realisieren, muf3 der komplette Versuchsstand in
dem entsprechenden Winkel schrég gestellt werden (Bild 6.30).

Bild 6.30: Belastetes Titanstegmodell, links: Gesamtaufbau, rechts: verformte Deckhaut bei
maximaler nachgewiesener Belastung von 1000 kg

Das linke Bild zeigt den Gesamtaufbau mit den aufgelegten Bleisacken. Zur Abstitzung
des schréag gestellten Versuchsstandes dient eine Strebe. Das rechte Bild zeigt die unter
Last stehende untere Deckhaut bei der maximalen im Versuch nachgewiesenen Last von
1000 kag.

In Bild 6.31 sind analog zu Bild 6.23 die dokumentierten Randfaserdehnungen tber der
aufgelegten Last aufgetragen. Die MeRwerte sind durch die roten Sterne gekenn-
zeichnet. Die blaue Linie wird durch ein Ausgleichspolynom gebildet.
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Bild 6.31: Gemessene Dehnungen am Ausschnitt des Titansteges

Die Darstellung zeigt einen linearen Verlauf bis etwa 680 kg. Ab etwa 800 kg kommt es
zu einer Gerauschbildung und zu ersten Rissen in der Deckhaut im Bereich der hoch
belasteten Nieten. Die Last kann aber weiter bis auf 1000 kg erhéht werden, ohne daf3 es
zu einem Einbruch der Dehnungen oder zu gréReren Schadigungen kommt. Mit den
Titanstegen wird gegenuber dem Originalaufbau eine um den Faktor 4 hohere Last
erreicht, ohne dal} es zum Versagen kommt.

Der Versuch bestatigt damit die deutlich héhere Belastbarkeit der Titanstege. Er zeigt
weiterhin, daR die Fertigung der Stege kein Problem darstellt. Die Létung ermdglicht
eine belastbare Verbindung zwischen Titanblech und Nietflansch. Auch die Hi-Locks
weisen eine sehr hohe Festigkeit auf.

Mit den beiden konstruktiven Anderungen, also dem Einsatz von Stringern und der
Ausfihrung der Stege aus Titanblech, lalt sich die Belastbarkeit der Hautstruktur
deutlich steigern. Es kdnnen also gegenltiber dem am Demonstrator realisierten Aufbau
wesentlich héhere Linienlasten realisiert werden. Bei den bisherigen Rechnungen wurde
eine Linienlast von maximal g=26 N/mm zu Grunde gelegt (vgl. 3.6.2). Diese resultiert
aus dem Lastfall "Ultimate Load" und einem Tragkérperabstand von 800 mm fir den
dritten Steg. Die Linienlast kann mit dem optimierten Aufbau auf deutlich tGber 100
N/mm gesteigert werden. Dies bedeutet, dal? selbst bei maximaler Luftlast und einem
Tragkorperabstand von 2000 mm noch mehr als 50 % Reserven zur Verfligung stehen.
Mit den konstruktiven Anderungen kann das Problem der Kraftiibertragung von der
Hautstruktur in die Tragkdrper als geldst angesehen werden.

6.5 Zusammenfassung der Ergebnisse

In diesem Kapitel wurde anhand experimenteller Untersuchungen die Einsatzfahigkeit
des Hornkonzeptes untersucht. Mit dem Dauerbelastungstest am Demonstrator konnten
im Rahmen dieser Arbeit 4000 simulierte Flige mit ca. 1,3 Mio. Zyklen fur die
Querruderfunktion absolviert werden. Des weiteren wurde mit dem Prufstand zur
Untersuchung der Gleitschicht und dem Belastungstest am Stegausschnitt gezeigt, dal3
die am Demonstrator realisierte Auslegung den Anforderungen fir ein Flugzeugleben
genlugt. Es kann also von einem schadens- und wartungsfreien Betrieb der form-
variablen Hinterkante mit der entsprechenden Querruderfunktion ausgegangen werden.

Allerdings konnten auch Problembereiche identifiziert werden, die keine Erhéhung der
Belastungen, die zum Beispiel aus einem gréeren Tragkdrperabstand resultieren,
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erlauben. Fur diese Problembereiche wurden entsprechend verbesserte Ldsungen
erarbeitet.

Mit Hilfe des Gleitschichtprifstandes konnte eine optimierte Materialkombination
gefunden werden, die einen wartungsfreien, verschlei3- und vor allem reibungsarmen
Betrieb flr sehr hohe Lasten ermdglicht. Die Standfestigkeit flr ein Flugzeugleben
wurde flr eine Linienlast von 40 N/mm nachgewiesen. Diese Last entspricht in etwa der
doppelten Reisefluglast bei einem Tragkdérperabstand von 2000 mm.

Zur Erhoéhung der Belastbarkeit der Stegausschnitte wurden zwei konstruktive
Anderungen eingefilhrt und anhand von FE-Simulationen und einem weiteren
Belastungstest untersucht. Die Ergebnisse zeigen, daB mit diesen Anderungen die
Belastbarkeit der Hautstruktur um das sechsfache erhéht werden kann.

Durch die in FE-Analysen und experimentellen Untersuchungen nachgewiesene hohe
Belastbarkeit der Strukturkomponenten erodffnen sich zahlreiche Mdglichkeiten zur
weiteren Optimierung der Referenzkonstruktion nach Kapitel 3. Zum Beispiel kann
durch die extrem hohe Belastbarkeit der optimierten Stegausschnitte die Anzahl der
Stege reduziert bzw. der Tragkorperabstand erhéht werden.

Damit ist fur alle wesentlichen Konstruktionselemente des Hornkonzeptes der
Funktions- bzw. Festigkeitsnachweis erbracht. Einer Integration des Hornkonzeptes in
ein reales Landeklappensystem stehen keine technischen Probleme mehr im Wege.



7 Integration des Hornkonzeptes in ein reales
Landeklappensystem

Mit den Erkenntnissen aus den ersten sechs Kapiteln ist es mdglich, ein reales
Landeklappensystem mit formvariabler Hinterkante auf der Basis des Hornkonzeptes
zu entwerfen. Die bisherigen quasi zweidimensionalen Betrachtungen (konstante
Geometrie in Spannweitenrichtung) missen dazu so erweitert werden, daf sie die reale
Geometrie einer gepfeilten und zugespitzten Landeklappe mit den entsprechenden
Randbedingungen und Lasten richtig wiedergeben kénnen.

Zur Analyse ist ein Gesamtmodell zu entwickeln, welches die Interaktion zwischen
formvariabler Hinterkante und starrer Klappenvorderkante realistisch darstellt. Die
Lagerung der Landeklappen an den Flap-Tracks (vgl. Bild 3.3) und die vom Tragflugel
aufgezwungene Verformung ist in diese Untersuchung mit einzubeziehen.

Ziele der Untersuchungen sind der Nachweis der Integrationsfahigkeit und die
Sicherstellung der erforderlichen Steifigkeit des Gesamtsystems und der Funktions-
fahigkeit der formvariablen Hinterkante auch bei aufgezwungener Flugelbiegung.

Die Untersuchung wird im wesentlichen an der auReren Landeklappe der A340
durchgefuhrt. Aus diesen Untersuchungen lassen sich allgemeine Aussagen fur andere
FlugzeuggroRen ableiten.

Bevor mit der Beschreibung des FE-Modells fir das Gesamtsystem begonnen wird, sind
einige Voruberlegungen erforderlich.

7.1 Vorbetrachtungen zur Integration des Hornkonzeptes,
FE-Modell der gesamten Landeklappe

Bei der Integration des Hornkonzeptes in ein Landeklappensystem sind die neuen
geometriespezifischen Rahmenbedingungen zu beachten, die bei den bisherigen quasi
zweidimensionalen Betrachtungen keine Rolle gespielt haben. Zunachst ist zu klaren,
wie sich die Lagerung der Landeklappe mit einer formvariablen Hinterkante konstruk-
tiv realisieren lalRt und welche Auswirkungen dies auf das Modell des Gesamtsystems
hat.

7.1.1 Landeklappenlagerung /-kinematik

Die Landeklappen heutiger Verkehrsflugzeuge werden fir Start und Landung
ausgefahren und vollziehen dabei eine Schwenkbewegung kombiniert mit einer linearen
Verschiebung. Zur optimalen aerodynamischen Wirksamkeit der Klappe kommt der
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Einhaltung eines exakten Spaltes zwischen Spoilerendleiste und Landeklappennase eine
grof3e Bedeutung zu. Aus diesem Grund muf die Landeklappe beim Ausfahren auf einer
speziellen Bahnkurve fahren, was wiederum eine spezielle Kinematik der Lande-
klappenfiihrung erfordert.

Es werden bei den zahlreichen Modellen der verschiedenen Flugzeughersteller
unterschiedliche Lésungen zur Realisierung der kombinierten Bewegung favorisiert.
Ohne ausfuhrlich auf die verschiedenen Konstruktionen einzugehen, lassen sich
folgende grundsatzliche Varianten unterscheiden:

Fixierung der Landeklappe an einem Stabwerk

Realisierung der linearen Verschiebung durch einen Wagen, auf dem die Lande-
klappe fixiert ist

Wahrend die Fa. Boeing die erste Ldsung bevorzugt, verwendet Airbus bei allen
Flugzeugtypen die zweite Konstruktion. Wie das Bild 3.3 auf Seite 30 und das Bild 7.1
zeigt, wird bei der A340 eine Mischkonstruktion realisiert. Die Klappe ist an der
Vorderkante auf einem Wagen und zusatzlich am hinteren Holm an einer Pendelstitze
fixiert.

Diese Art der Lagerung ist fur die Realisierung einer formvariablen Hinterkante
ungunstig, da es im flexiblen Teil keine Mdglichkeit gibt, die Pendelstlitze zu befestigen.
Fur die Lagerung der Landeklappe steht daher nur der starre Klappenvorderkasten zur
Verfugung.

Sollte es erforderlich sein, nachtraglich zum Beispiel an der A340 eine Landeklappe mit
formvariabler Hinterkante auszustatten, so erfordert dies die Einfihrung eines
zusatzlichen Tragers, der die Klappennase mit der Pendelstiitze verbindet. Das Bild 7.1
zeigt beispielhaft am Flap-Track Nr. 3 der aufleren A340-Landeklappe eine solche
Konstruktion (links) mit dem entsprechenden FE-Modell des Tragers (rechts).

Verstarktes Klappenvorderteil

Flexible
Hinterkante

Flap-Track

Tréger fiir Pendelstiitze \\ . )
W\ FE Modell des Tragers fiir

N\ Track 3 (A340)

Bild 7.1: EinfUhrung eines Tragers zur Verbindung der Klappennase mit der Pendelstitze
links: Flap-Track mit eingefuhrtem Trager
rechts: FE-Halbmodell des Tragers fur den Track 3 der A340-Klappe

In [88] wird detailliert auf die Problematik eingegangen und die entsprechenden Trager
fur die drei Flap-Tracks der A340 ausgelegt. Mit den Auslegungen kann gezeigt werden,
daB sich auch fur die bestehende A340-Klappe eine formvariable Hinterkante mit dem
Hornkonzept realisieren lalt. Allerdings ist durch die Pendelstiitze die maximale
Zuwdlbung begrenzt.

Fur den Entwurf einer Landeklappe mit einer formvariablen Hinterkante ist die Art der
Lagerung also unwesentlich, da in jedem Fall die Krafte tber Rippen in der Klappen-
vorderkante weitergeleitet werden mussen. Es reicht also aus, in einem FE-Modell die
Flap-Track-Rippen zu fixieren.
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7.1.2 Interaktion mit dem Spoiler

Wie bereits in Bild 1.23 dargestellt, kommen die Spoiler auf der Landeklappenoberseite
zu liegen. Der Spoiler deckt bei der A340 im Reiseflug 50 % der Landeklappe ab (vgl.
Lastprofile, Kap. 3.2.2). Es kénnen aber auch Wélblangen, die grolier als 50 % cr sind,
sinnvoll sein (vgl. Bild 3.5). In diesem Fall mufRte die Spoilerendleiste nachgefiihrt
werden bzw. der Spoiler mufite sich passiv oder aktiv verformen, so daf er sich der

Kontur der Landeklappe anschmiegt.
Bei den bisherigen Betrachtungen wurde bei einer Landeklappentiefe von 1650 mm mit

einer Wolblange von 1000 mm gerechnet, was cwL»60 % cr entspricht. 10 % der form-

variablen Hinterkante liegen also unterhalb des Spoilers.

Als grundsatzliche Alternative bietet sich an, die Linearfuhrung, die wegen der Relativ-
verschiebung zwischen oberer und unterer Deckhaut erforderlich ist (vgl. Bild 2.6), auf
die Oberseite der Landeklappe zu legen. Der prinzipielle Aufbau ist in Bild 7.2 skizziert.

Spoiler Aufgeklebte
Gleitbleche

Obere Deckhaut

Klappenvorderteil Vorgespannte

Membran

Flexibler Steg

Bild 7.2: Positionierung der Linearfuhrung zur Aufnahme der Relativverschiebung auf der
Oberseite der Landeklappe, Spoilerendkante deckt die Diskontinuitat ab

Die Verschiebung der oberen Deckhaut relativ zum Landeklappenvorderteil wird durch
eine Tasche ermdglicht, in die die Haut eintauchen kann. Die Tasche besteht aus einer
Verlangerung der oberen Nasenbeplankung und einer vorgespannten Membran, die die
verschiebbare Deckhaut gegen die Beplankung drickt und fur eine Abdichtung sorgt.
Mit aufgeklebten Gleitblechen wird ein verschleiRarmes Gleiten ermdglicht.

Dieser Aufbau bietet einige wesentliche Vorteile: Zum einen wird die nicht ganzlich zu
vermeidende Diskontinuitdt an der Trennstelle im Reiseflug durch den Spoiler
abgedeckt und kann so keinen zusatzlichen Widerstand erzeugen. Zum anderen kommt
es wegen der speziellen, in Kapitel 3 beschriebenen Kinematik der Hautstruktur beim
Zuwdlben zu einer winschenswerten leichten FlachenvergréRerung bis etwa h=+5° und

zu einer Verkleinerung beim Entwdélben.

Das auf der Landeklappe aufgeklebte Gleitblech, welches ein verschleil3freies Ver-
schieben des aufliegenden Spoilers ermdglichen soll, kann zusatzlich als Gleitblech in
einem Linearlager verwendet werden und Gbernimmt so eine Doppelfunktion.

Zu klaren ist die Frage, wie weit der Spoiler den formvariablen Bereich der Hinterkante
Uberlappen darf, ohne daR konstruktive Anderungen an der Spoilerstruktur erforderlich
werden. Es wird fur die nachfolgenden Betrachtungen davon ausgegangen, dafl eine
Uberlappung von wenigen Zentimetern, die fur das Abdecken des Linearlagers

erforderlich sind, ohne Anderungen des Spoilers moglich ist.

Damit wird auch festgelegt, dal die Wolblange etwas mehr als 50 % cr betragen mulf3,
damit die Linearfuhrung durch den Spoiler abgedeckt wird. Sie darf allerdings nicht
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mehr als 60 % cr betragen, damit keine konstruktiven Anderungen an der Spoiler-
struktur erforderlich werden.

Fur die Strukturanalyse ist der Ort des Gleitlagers nicht relevant. Es wird daher
weiterhin auf der Unterseite simuliert.

7.1.3 Anordnung der Tragkorper

Die Landeklappen von Verkehrsflugzeugen werden in der Regel an zwei oder drei Flap-
Tracks gelagert. Dadurch wird die Landeklappe in drei bzw. vier Felder eingeteilt. Diese
Einteilung und die Flugelpfeilung schrankt die prinzipiellen Moglichkeiten der
Tragkorperanordnung ein bzw. macht nur gewisse Anordnungen sinnvoll. Diese
Maéglichkeiten werden an einer Landeklappe mit drei Flap-Tracks (z.B. aufBere A340-
Landeklappe) diskutiert.

Das Bild 7.3 zeigt die aufere A340-Landeklappe mit drei Flap-Tracks. Bei dem in
Kapitel 3 definierten und am Funktionsdemonstrator realisierten Tragkdrperabstand
von 800 mm sind 12 Tragkdrper erforderlich, die wie in der Abbildung dargestellt
angeordnet werden mussen. Wegen der Pfeilung des Fligels ist es sinnvoll, dal} die
Tragkorperkrimmung zur Fligelspitze weist.

Flap-Track-Rippen

Feld 1

Feld 2 h
Feld 3

Feld 4

Bild 7.3: Tragkdrperanordnung bei einer Landeklappe mit drei Flap-Tracks

Nach den Ergebnissen aus Kapiteln 3 und 6 sind prinzipiell Tragkdérperabstande von
800 mm bis Uiber 2000 mm realisierbar. Legt man diese Abstande zu Grunde, so ergibt
sich die Mdglichkeit, flr die Felder 1 und 4 je ein bis zwei Tragkérper und fur die Felder
2 und 3 je zwei bis vier Tragkdrper zu positionieren. Damit variiert die Gesamtzahl
zwischen 6 und 12 Tragkdrpern fur die komplette Landeklappe.

Ziel ist eine Minimierung der Tragkdrperanzahl, da sich hierdurch Fertigungsaufwand
und Gewicht erheblich reduzieren lassen.

7.1.4 FE-Modell der Landeklappe mit formvariabler Hinterkante

Der Aufbau des FE-Modells fur eine Landeklappe mit formvariabler Hinterkante nach
dem Hornkonzept erfolgt auf Basis einer Vielzahl variabler Parameter. Dies ermdglicht
eine rasche Anpassung des Modells an verdnderte Randbedingungen oder an ver-
schiedene Flugzeugtypen. AuRerdem kann durch eine gezielte Variation bestimmter
Parameter eine Optimierung durchgefihrt werden. Das Bild 7.4 zeigt einen Ausschnitt
des FE-Modells flr einen Tragkorper, welches auf den Modellen aus Kapitel 3 aufbaut.
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Lagerung des Verstéarkungsrippen
Horntragkorper fir Tragkdrper

Stegausschnitt
fur Tragkorper

Deckhaut

Hauptholme

Gleitlager Flexible Stege

Bild 7.4: Ausschnitt aus dem FE-Modell fuir die Landeklappe mit einem Tragkdrper

In dem Bild 7.4 ist teilweise die obere Deckhaut entfernt, wodurch die Lagerung der
Tragkorper und die Verstarkungsrippen sichtbar werden (vgl. 3.7). Mit dem Modell ist es
also mdoglich, nicht nur den Kontakt zwischen Tragkérper und Deckhduten zu
simulieren, sondern auch die ,echte” Lagerung der Tragkdrper in den beiden Haupt-
holmen.

Die Verstarkungsrippen besitzen, wie auch die Flap-Track-Rippen, in der Nase
Aussparungen fur die Durchfihrung der Zug/Druckstabe. Die Flap-Track-Rippen dienen
der Lagerung der Landeklappe und sind entsprechend der vorgegebenen Pfeilung in
Flugrichtung angebracht (Bild 7.5).

Tragkorper

Flap-Track-Rippen

Endrippe

Aussparungen
fir Zug/Druckstab Tragkorperrippen

Bild 7.5: Anordnung der Flap-Track-Rippen und der Endrippen entsprechend der Pfeilung

Eine zusatzliche Lagerung der Landeklappe erfolgt an der Nasenspitze der Endrippe.
Die Randbedingungen der Originalklappe werden dadurch realistisch wiedergegeben.
Die aus der Flugelbiegung resultierenden aufgezwungenen Verformungen kénnen tber
entsprechende Verschiebungen an den Flap-Track-Rippen vorgegeben werden.

Die Kopplung der Tragkérper mit den elastischen Staben werden durch Stabelemente
simuliert, denen eine entsprechende Zugsteifigkeit zugewiesen wird. Das Bild 7.6 zeigt
die Ansteuerung der Tragkdrper durch ein Aktuatorelement, mit dem sich sowohl Kréfte
als auch Verschiebungen vorgeben lassen, und ein Stabelement.
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Tragkorperlagerung

Vorderholm

Aktuator- Aktuator- Zug/Druckstab
aufhangung element (Stab-Element)

Bild 7.6: Aktuator- und Stabelemente zur Ansteuerung der Tragkdrper

Auf den Modellaufbau wird detailliert in [88] eingegangen.

Als Werkstoffkennwerte werden fur die Tragkorper und die Deckhaute der Nase und der
Hinterkante die entsprechenden Verbundsteifigkeiten angegeben, die sich aus der
klassischen Laminattheorie fur einen Mehrschichtverbund ergeben. Die Holme und
Rippen werden als Aluminiumkonstruktion modelliert.

Das Modell sieht eine Ausfuhrung der flexiblen Stege mit elastischen Gelenken vor.
Dazu muB Uber die Steghthe mindestens je ein Element fur die vier Konusse und die
zwei Gelenke vorgesehen werden. Wie in Bild 7.4 zu erkennen, fuhrt dies zu sehr
schmalen Elementen an den flexiblen Stegen. Zur Vermeidung zu schmaler Elemente
muf eine entsprechend hohe Netzdichte in Spannweitenrichtung vorgesehen werden.
Dies fuhrt allerdings zu einer sehr groRen Anzahl von Freiheitsgraden fur das
Gesamtmodell (ca. 300.000 bei der A340-Klappe) und damit zu entsprechend grof3en
Rechenzeiten. Durch einen Verzicht auf eine spezielle Ausfiihrung der Gelenke kann die
Anzahl der Freiheitsgrade mehr als halbiert werden, was zu akzeptablen Rechenzeiten
fuhrt. Die Stege werden dann mit konstanter Dicke modelliert, wobei diese so gewahlt
wird, dall die gleiche Biegesteifigkeit resultiert. Vergleichsrechnungen zeigen, dal} ein
Titansteg mit der Dicke von 0,6 mm sowohl bei der Biegesteifigkeit als auch beim
Gewicht mit der in Kaptitel 3.6 vorgestellten CFK-Konstruktion vergleichbare Werte
liefert. Die folgenden Analysen werden also mit einem solchen Steg konstanter Dicke
durchgefuhrt.

7.1.5 Analysemdglichkeiten, Konvergenzprobleme,
prinzipielle Vorgehensweise zur Optimierung

Es lassen sich prinzipiell folgende Analysemdglichkeiten mit dem im letzten Abschnitt
beschriebenen Modell unterscheiden.

Rechnungen in Neutralstellung (geometrisch linear)
Verschiedene Wolbstellungen (spannweitig konstant)
Spannweitige Differenzierung

Analyse mit extern aufgezwungener Fligelbiegung
Variation der Lasten

S e

Ausfall eines Aktuators
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Es ergeben sich damit zahlreiche Kombinationsmdglichkeiten, die im Rahmen dieser
Arbeit nicht alle ausfuhrlich diskutiert werden kénnen.

Dies liegt zum einen an der Vielzahl der Rechnungen, die daflir erforderlich waren. Zum
anderen wird die Losungsfindung mit zunehmender Komplexitat der Analyse
schwieriger. Nur durch eine sehr feine Aufteilung in einzelne Last- oder Verschiebungs-
schritte lassen sich Lésungen finden, die in annehmbarer Zeit oder Uberhaupt
konvergieren. Zum Beispiel muR} bei einer Rechnung mit aufgezwungener Fligelbiegung
als erster Schritt die Neutralstellung ohne Biegung und ohne Wélbung gerechnet
werden. Dann wird als zweiter Schritt, ggf. auch aufgeteilt in mehrere Teilschritte, die
Verschiebung an den Tracks vorgegeben. Mit weiteren kleinen Einzelberechnungen
werden die Aktuatorhiibe sukzessive erhoht, bis die maximale Wolbung erreicht ist.
Diese Art der Berechnung kann sich Uber mehrere Tage erstrecken, wobei unklar ist, ob
sie zu einer Losung fuhrt. Tut sie es nicht, mu3 mit einem anderen Verfahren ein neuer
Versuch gestartet werden. Diese Vorgehensweise ist sehr zeitintensiv und fuhrt nicht in
allen Fallen zum Erfolg.

Um trotz dieser Schwierigkeiten einen optimalen Entwurf zu finden, wird folgende
VVorgehensweise gewahlt:

Nachdem der Modellaufbau mit den speziellen geometrischen Randbedingungen
abgeschlossen ist, werden zunéchst Analysen in Neutralstellung (Punkt 1) durchgefuhrt.
Wegen der relativ geringen Verformungen kénnen diese Analysen geometrisch linear
gerechnet werden. Damit werden keine groflen Verformungen oder Drehungen
bertcksichtigt. Dies wirkt sich auch glnstig auf das Konvergenzverhalten und auf die
Rechenzeiten aus.

Mit den Analysen in Neutralstellung wird die eigentliche Optimierung durchgefihrt.
Zielfunktion ist dabei das zu minimierende Gesamtgewicht. Ein oder mehrere zu
definierende Steifigkeitskennwerte bilden die Restriktionen. Die Variablen sind
Materialkennwerte, also z.B. Lagenaufbauten der Deckhaute, Wandstarken, Position
und Anzahl der Tragkorper, der maximale Schwenkwinkel der Tragkoérper, die
Wolblange usw.

Ist das Optimierungsziel auf Basis der Rechnungen in Neutralstellung erreicht, wird
gepruft, ob auch die Punkte 2 bis 6 zufriedenstellende Ergebnisse liefern. Dazu werden
das globale Verformungsverhalten, die Belastung der Gleitschicht (Linienlasten), die
Aktuatorkrafte und letztlich auch die resultierenden Spannungen analysiert.

Dieses Verfahren wird im folgenden zur Optimierung der &uf3eren A340-Landeklappe
angewandt.

7.2 Analyse der A340-Landeklappe mit formvariabler Hinterkante

Die Analysen in Kapitel 3 und 4, die Erstellung eines Funktionsdemonstrators in
Kapitel 5 und die experimentellen Untersuchungen in Kapitel 6 wurden beispielhaft an
einem Schnitt der auBeren Landeklappe der A340 durchgefihrt. Dabei wurde an einigen
Stellen bereits darauf hingewiesen, wie sich das System bei der Variation von
Geometrieparametern verhalt.

Die Ergebnisse dieser Analysen sollen nun an dem Modell einer gesamten Landeklappe
verifiziert werden. Um einen Vergleich mit dem Verformungsverhalten der Original-
klappe zu ermdglichen, ist eine mdglichst exakte Modellierung der Geometrie, der
Randbedingungen und Lasten erforderlich.



126 Kapitel 7: Integration des Hornkonzeptes in ein reales Landeklappensystem

7.2.1 Geometrie, Lasten, Randbedingungen und Materialkennwerte

Geometrie

Die Landeklappe der A340 weist in Spannweitenrichtung unterschiedliche Profile,
Profiltiefen/dicken auf (vgl. Bild 3.4) und sie ist zusatzlich vorgekrimmt. Durch die
Vorkrummung wird die im Reiseflug aufgezwungene Flugelbiegung ausgeglichen.

Um den Modellierungsaufwand in Grenzen zu halten, werden nur die globalen
Geometriedaten Ubernommen. Das Profil der formvariablen Hinterkante wird weiterhin
als trapezféormig angenommen. Eine Simulation der Vorkrimmung der Klappe in
Spannweitenrichtung ist moéglich, wird aber nur bei den Rechnungen in Kap. 7.2.6
bericksichtigt.

Die Geometriedaten der A340-Klappe werden aus dem in Kap 3.2 vorgestellten FE-
Modell (vgl. Bild 3.4, [58]) abgeleitet und sind in Bild 7.7 zusammengefalit.

10015
8315
1576 4010
FlapTrack 1
A
c,=1780
FlapTrack 2
v @i
: FlapTrack 3
z
X
Fipm
139 C:,=1439
A-A
216 | $123

Bild 7.7: Geometriedaten der A340-Klappe (nach [58])

Es werden die Spannweite, die innere und auRere Klappentiefe, die Position der Flap-
Tracks 1-3, der Pfeilungswinkel und die maximale Bauhohe der Klappe innen, in der
Mitte und aul’en vorgegeben. Das Koordinatensystem richtet sich nach Drehachse der
Tragkorper (x-Achse).

Das Bild 7.7 macht deutlich wie stark sich die Geometrie der Klappe in Spann-
weitenrichtung andert. Das Verhaltnis von maximaler Profildicke he zur Klappentiefe cr
betragt am linken Rand (Innen) k= hpi/cr = 12 %, am rechten Rand aber nur
ka= hpaZCra = 8,5 %.

Luftlasten

Die Luftlasten werden nach der in Kapitel 3.2.2 (Bild 3.8) angegebenen Druckverteilung
aufgebracht. Es ergeben sich nach [57] fur den inneren, mittleren und &uf3eren Schnitt
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verschiedene Druckprofile, zwischen denen linear interpoliert wird. Die Gesamtlast fur
die Landeklappe betrégt bei Design Load 95.000 N.

Randbedingungen

Es erfolgt eine Einspannung bzw. Verschiebung der Landeklappe an den drei Flap-
Track-Rippen und an der Spitze der beiden aufieren Endrippen in z-Richtung. Zusatzlich
werden die Freiheitsgrade der beiden auReren Track-Rippen in x-Richtung und die
mittlere Rippe in y-Richtung festgelegt.

Die Tragflugelbiegung fuhrt zu einer Verformung der Landeklappe. Die entsprechenden
Verformungen werden in das lokale Landeklappenkoordinatensystem transformiert
(Bild 7.8). Auf diese Weise brauchen nur drei Verschiebungen in z-Richtung an den
Tracks vorgegeben werden. Die einzelnen Verschiebungswerte sind in der Tabelle 7.1
zusammengestellt.

Globales Koordinatensystem Lokales Landeklappen-
koordinatensystem

Verformter Fliigel z
Track 1 Track 2 Track 3

> ’\L J Ty

Bild 7.8: Verformung der Landeklappe durch die Flugelbiegung

Landeklappe

Lastfall Track 1 Track 2 Track 3
Design Load 41 83 52
Limit Load 82 166 104

Tabelle 7.1: Verschiebung der Flap-Tracklagerung zur Simulation der Flugelbiegung

Materialkennwerte

Fur die folgenden Rechnungen werden die Materialkennwerte der einzelnen Struktur-
komponenten tabellarisch zusammengestellt. Die Daten beziehen sich zum Grof3teil auf
die in Kapitel 3 definierten Werte und sind in der Form auch am Demonstrator
realisiert. FUr die Laminate sind die Verbundsteifigkeiten angegeben. Die Richtungs-
angaben beziehen sich auf das in Bild 7.7 definierte Koordinatensystem.

Fur die Steifigkeitswerte der Tragkdérper wurde der Laminataufbau aus 3.5.3 und fur die
der Deckhaut der Vorderkante der Laminataufbau aus 3.7.2 zu Grunde gelegt. Fur die
Haut der Hinterkante ist der folgende, am Demonstrator realisierte Aufbau ange-
nommen: Der Faseranteil in Spannweitenrichtung betragt 66 %, in Flugrichtung
10 % und in +45°-Richtung 24 %.

Die Tabelle 7.2 dient als Grundlage fur die folgenden Analysen. Der Grolteil der
gelisteten Daten bleibt fur die verschiedenen Rechnungen konstant. Auf Anderungen
von Parametern gegenuber der Tabelle wird bei den einzelnen Rechnungen eingegangen.
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Strukturteil Material Ex Ey Gxy nxy Dichte Wandstarke
IN/mm?] | [N/mm?3 | [N/mm?  |[] [kg/dm® | [mm]

Formvariable

Hinterkante

Horntragkorper CFK, HM 202.482 52.268 21.780 0,09 1,6 3;5;4;1' K ©

Deckhaut (HK) CFK, HT 24.425 102.406 14295 0,10 1,6 2,6

Flexible Stege Titan 110.000 - - - 4.5 0,6

Starre Stege Aluminium | 70.000 - - - 2,7 3

Rippen Aluminium | 70.000 - - - 2,7 3

Starre

Vorderkante

Deckhaut CFK, HT 37.393 76325 19.149 0,19 1,6 3,4, 5,6 )

Hornrippen Aluminium | 70.000 - - - 2,7 4

Flap-Track-Rippen | Aluminium | 70.000 - - - 2,7 20

Endrippen Aluminium | 70.000 - - - 2,7 10

Holm Aluminium | 70.000 |- - - 2,7 6;20

®)  Werte fur verschiedene Wandstarken an den Orten A;B;C;D nach Bild 3.2.5, der Faktor k
bezieht sich auf den Tragkdrperabstand dw , k=dn/800

= erster Wert fur normalen Hautbereich; zweiter Wert fur verstarkte Haut im Bereich der
Flap-Tracks

=) erster Wert fur Bereich zwischen den Tragkérpern; zweiter Wert fur verstarkten Bereich bei
den Tragkdrperlagern

Tabelle 7.2: Materialkennwerte fur die Strukturkomponenten

7.2.2 Analyse der Referenzkonfiguration

Die Referenzkonfiguration baut auf den in Kapitel 3 definierten Tragkdrperabstand
dnw=800 mm und den Daten aus Tabelle 7.2 auf. Aus diesem Tragkdrperabstand
resultiert die in Bild 7.3 skizzierte Tragkdrperanordnung. Diese Anordnung ist
allerdings wenig sinnvoll, da der linke Tragkdrper im Feld 1 wegen der Pfeilung eine
vergleichsweise geringe Last zu tragen hat. Zudem ist dieser Bereich wegen der grol3en
Bauhohe (vgl. Bild 7.7) eher als unkritisch anzusehen. Aus diesen Grinden wird flr das
Feld 1 nur ein Tragkodrper vorgesehen. Die gewdahlte Anordnung fur die Referenz-
konfiguration zeigt das Bild 7.9.
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Bild 7.9: Tragkdrperanordnung fur die Referenzkonfiguration

Die Wolblange betragt weiterhin 60 % cr. Zur besseren Ubersicht sind die Flap-Track-
Rippen noch einmal gesondert gekennzeichnet. Der Tragkdrperabstand dw variiert fur
diese Anordnung zwischen 930 mm und 990 mm. Die Wandstarken der Tragkorper
werden entsprechend der Erklarung in Tabelle 7.2 an die Abstédnde angepalit.
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Drei weitere Anderungen gegeniiber den Festlegungen aus den Kapiteln 3 und 4 flieRen
in die folgenden Analysen ein:

1. Die Lange der Antriebshebel L, wird wegen der geringeren Bauhthe im auleren
Bereich der Klappe (vgl. Bild 7.7) von den in Kapitel 4.4 definierten 90 mm um den
Faktor 2 auf Lh=45 mm reduziert. Die daraus resultierende hdhere Belastung des
Zug/Druckstabes wird durch eine entsprechend héhere Zugsteifigkeit bertcksichtigt.

2. Der maximale Schwenkwinkel bmaxwird von 70° (vgl. Kap. 3.3) auf 60° reduziert. Die
Analysen aus Kapitel 4 bzgl. der Leistungs- und Kraftcharakteristik (vgl.
Bild 4.4 und Bild 4.8) und die praktischen Erfahrungen am Demonstrator machen
diesen Schritt erforderlich. Durch eine geringfigig héhere Reibung kommt es bei zu
groen Schwenkwinkeln zu einem Uberproportional starken Kraftanstieg.

3. Die Anzahl der flexiblen Stege werden von funf auf vier reduziert.

Verformungen

Das Bild 7.10 zeigt die Verformungen der Landeklappe in z-Richtung fur die Neutral-
stellung in einer 30-fach tberhdhten Darstellung.

Verschiebung in z-Richtung
-1.304
.35507
Z.094
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Bild 7.10: Verformungsbild der Referenzkonfiguration, 30-fach tGberhéhte Darstellung

Die dunkelblau gefarbten Bereiche kennzeichnen die Positionen der Flap-Tracks.
Zwischen ihnen kommt es zu einer Biege- und Torsionsverformung der starren
Klappenvorderkante, die sich als Welligkeit an der Endkante bemerkbar macht. Im
auReren Teil der Klappe sind die Verformungen am grof3ten, da hier die Bauhohe
geringer ist.

In Bild 7.11 ist der direkte Vergleich mit der Biegeverformung der serienmagigen A340-
Klappe fur drei in Spannweitenrichtung verlaufende Knotenreihen dargestellt (oben:
Vorderkante, Mitte: 30 %-Linie, unten: Endkante). Die Daten fur die A340-Klappe (blaue
Linien) sind aus der gleichen Rechnung aufbereitet wie die aus Bild 3.10 (Kap 3.2.3). Flr
diesen Vergleich erfolgte eine Umrechnung auf Design Load.

Die Verformung an der Vorderkante und bei der 30 %-Linie sind bei der Landeklappe
mit dem Hornkonzept (grine Linien) geringer als bei der Originalklappe. Dies ist auf die
wesentlich biegesteifere Ausfuhrung der starren Klappenvorderkante und der
formvariablen Hinterkante zurtckzufihren. Im Vergleich zur A340-Klappe versteifen
zwei Holme die Vorderkante (A340-Klappe hat nur einen Holm in der Vorderkante vgl.
Bild 2.1, Kap. 2.1). AulRerdem ist, wie in Kapitel 3.7 beschrieben, die Beplankung der
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Nase gegenuber dem Originalaufbau verstarkt. Die Hinterkante ist mit Stegen anstatt
Stringern versteift, was ebenfalls eine hohere Biegesteifigkeit zur Folge hat.

!Verformung an der Vorderkante \
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Bild 7.11: Vergleich der Verformungen zwischen der A340-Klappe (blaue Linien) und der
Referenzkonfiguration (grtine Linien)

An der Endkante (Bild 7.11, unten) resultieren grdBere Verformungen als bei der
Originalklappe. Die durch die Lagerung an den Flap-Tracks hervorgerufene Welligkeit
ist jedoch deutlich geringer. Eine durch die Tragkodrper hervorgerufene lokale Welligkeit
ist nicht erkennbar.

Die Dehnung des Zug/Druckstabes bewirkt eine leichte Verdrehung der Tragkdrper, was
zu einer Ausbeulung an der Endkante fuhrt (vgl. Kap 4.5).

Aktuatorkrafte und Verhalten des Zug/Druckstabes

In Bild 7.12 (oben) sind die in den Zug/Druckstab eingeleiteten Krafte der einzelnen
Tragkorper graphisch dargestellt. Die Krafte nehmen von innen nach aufen von ca. 10
kN auf 4 kN ab. Dies ist zum einen auf die aufen niedrigeren Luftkrafte und zum
anderen auf die vergleichsweise kleine Lange der aufleren Tragkoérper zurlckzufuhren.
Uberlagert ist der abnehmende Verlauf von einem Effekt, der aus der Klappenbiegung
resultiert und auch schon bei den Versuchen am Demonstrator beobachtet wurde. Die
Biege- und Torsionsverformung flhrt zu einer Entlastung der Tragkdrper, die zwischen
den Flap-Track-Stationen liegen. Hoher belastet sind die Tragkorper in unmittelbarer
Né&he der Tracks, wie zum Beispiel Tragkorper Nr. 5 und 6.

Die zugehorigen Aktuatorkrafte sind ebenfalls in Bild 7.12 (oben) angegeben. Die
unterschiedliche Belastung der Tragkdrper fahrt auch zu unterschiedlichen Aktuator-
kraften. In Kapitel 4.5.1 (Fall 1) wurde eine Kraft fir beide Aktuatoren von
20 kN, in Summe also 40 kN, berechnet. Die Summe der beiden Kréafte nach Bild 7.12
ergibt ca. 58 kN. Die héhere Kraft ist auf die klirzeren Antriebshebel der Tragkdrper
zuriickzufuhren. Es wird allerdings nicht der doppelte Wert erreicht, da die verwdélbbare
Flache insgesamt deutlich kleiner ist als bei der Annahme in Kapitel 4.
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Bild 7.12: Kréfte an den Antriebshebeln der 11 Tragkdrper (oben) und Verschiebung der
Kraftangriffspunkte auf Grund der Elastizitat der Zug/Druckstébe (unten)

Die untere Graphik in Bild 7.12 zeigt die Verschiebung in y-Richtung des
Zug/Druckstabes an den Krafteinkopplungen der Tragkdrper, die sich durch die
Flexibilitat des Stabes ergibt. Die Verschiebung an den Randtragkérpern ist nicht Null,
was aus Verformungen der Aktuatorhalterung am Holm resultiert. Zieht man diese
Verschiebung von der Kurve ab, so ergibt sich ein Maximalwert von etwa 0,9 mm am 6.
Tragkorper. Dies fuhrt zu einer Entwdlbung der formvariablen Hinterkante um 2,6 mm.
Dieser Wert korrespondiert mit dem Maximalwert aus Bild 4.10 in Kapitel 4.1.1.

Insgesamt fuhrt die in Bild 7.12 (unten) dargestellte Verschiebung zu einer Entwdélbung
von 3,6 mm, was 25 % der Gesamtverformung entspricht. Durch eine entsprechende
Vorspannung kann dieser Effekt fur den Reiseflug kompensiert werden. Dazu miufiten
die Tragkorper leicht geschwenkt montiert werden, so daf sie im Reiseflug gerade die
Neutralstellung erreichen. Au3erdem besteht die Mdéglichkeit, einen dritten Aktuator in
der Mitte der Landeklappe einzusetzen. Mit ihm wiirde das Auswehen der Endkante
fast vollstandig kompensiert. Diese Malinahme ist aber nur dann erforderlich, falls die
Gefahr von Flattern besteht. Davon ist aber nicht auszugehen, da die Gesamtsteifigkeit
der Klappe nur geringfiigig kleiner ist als bei der Originalklappe.

Gewichte

Das Gesamtstrukturgewicht betragt bei der hier betrachteten Referenzkonfiguration
354 kg. Die Einzelgewichte teilen sich wie folgt auf:

Tragkorper (11 Stick): 21,1 kg
Hautstruktur Hinterkante (Deckhaut, Stege, Rippen): 98 kg
Deckhaut der Nase: 76,5 kg
Holme: 98,5 kg
Flap-Track-Rippen, Tragkorperrippen und Endrippen: 33 kg
Zug/Druckstab: 20 kg

Aktuatoraufhangung: 6 kg
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Den Aktuatorelementen ist keine Masse zugeordnet. Dies wird durch den hier als
Aluminiumstab simulierten und damit zu schweren Zug/Druckstab kompensiert.

Diskussion der Ergebnisse

Die Verformungen der Referenzkonfiguration sind an der Endkante groRer als bei der
Originalklappe. Als vorteilhaft ist die wesentlich geringere Welligkeit anzusehen. Eine
Detailuntersuchung zeigt, dal etwa 50 % der Verformung an der Endkante auf die
Biege- und Torsionsverformung der Vorderkante zurlckzufuhren sind. Weitere 25 %
resultieren aus der elastischen Verformung des Zug/Druckstabes. Der Rest teilt sich auf
die Verformung der Tragkdrper und der Hautstruktur auf.

Eine Reduktion der Endkantenverformung ist also am einfachsten durch eine weitere
Versteifung der Vorderkante zu erreichen. Dies fuhrt allerdings zu einer héheren Masse
der Vorderkante, die aber bereits mehr als 2/3 zum Gesamtgewicht beisteuert.

Mit einer Gewichtsreduktion kann bei den Holmen gerechnet werden, die im FE-Modell
als massive Trager mit konstanter Dicke ausgefiihrt sind. In der Realitat ware hier eine
Ausformung als C-Profil mit einem relativ dinnen Steg sinnvoll. Dieser Gewichts-
reduktion steht die Tatsache gegentber, dal? das FE-Modell keine Zusatzgewichte flr
Nieten, Nietflansche, Kugellager, Gleitbleche und sonstige Krafteinleitungen bertck-
sichtigt. Insofern ist die Gewichtsangabe noch mit einigen Unsicherheiten behaftet.

Der direkte Vergleich des Hautstrukturgewichtes vom FE-Modell und Demonstrator
zeigt ein Mehrgewicht des realen Modells von 7 %. Legt man diesen Wert flr das
Gesamtmodell zu Grunde, ergibt sich ein Mehrgewicht von 25 kg und damit eine
Gesamtmasse von 380 kg. Zum Vergleich: Die Originalklappe der A340 hat eine
Gesamtmasse von 394 kg.

Eine weitere Optimierung wird an dem Aufbau mit 11 Tragkorpern nicht durchgefihrt.
Eine Konfiguration mit einer geringeren Tragkorperanzahl verspricht einen reduzierten
Fertigungsaufwand und auch eine Reduktion des Gesamtgewichtes. Dies wird im
folgenden Kapitel untersucht.

7.2.3 Optimierter Aufbau mit 6 Tragkdrpern

Bei dieser optimierten Variante werden nur 6 Tragkorper in der Landeklappe
positioniert. Dies ist die Konfiguration mit der minimalen Anzahl von Tragkdrpern (vgl.
Kap. 7.1.3). Die Anordnung der Tragkorper ist in Bild 7.13 dargestellt.
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Bild 7.13: Konfiguration mit 6 Tragkdrpern

Die Position der aufieren beiden Tragkorper bleibt dabei gegenlber der Referenz-
konfiguration nahezu unverandert. Der Tragkdrperabstand betréagt aquidistant d»=1880
mm.

In den folgenden Rechnungen werden die resultierende Endkantenverformung und die
Gesamtgewichte mit der Referenzkonfiguration und der A340-Klappe verglichen.
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Rechnung 1: Rahmendaten wie bei der Referenzkonfiguration

Die erste Analyse wird mit den unveranderten Rahmendaten durchgeftihrt. Lediglich die
Wandstarke der Tragkorper wird verdoppelt. Dadurch bleibt das Gesamtgewicht der
Tragkorper nahezu unveréandert. Es ist jedoch eine Gewichtsreduktion von 20 kg durch
die Holmstege, bei denen einige verstarkte Bereiche entfallen, und durch den Wegfall
von Tragkdrperrippen zu verzeichnen.

In Bild 7.14 ist die Verformung der Endkante dargestellt (rote Kurve) im Vergleich mit
der Referenzkonfiguration und der A340-Klappe.
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Bild 7.14: Vergleich der Verformungen an der Endkante des 6-Tragkdérper-Modells mit A340-
Klappe und der Referenzkonfiguration

Der Vergleich zeigt keine signifikante Anderung zwischen dem Modell mit 6 Trag-
korpern und der Referenzkonfiguration. Es kommt zu einer insgesamt etwas grolieren
Verformung. Lediglich an den Randern weist das 6-Horn-Modell geringere Verschie-
bungen auf, was auf die steiferen Tragkorper zuriickzufihren ist.

Unter der Voraussetzung, dal3 die erhohte Endkantenverformung zulassig ist, kann mit
einem Gesamtgewicht der Klappe mit 6 Tragkorpern von 335 kg ein sehr zufrieden-
stellendes Ergebnis erreicht werden.

Im folgenden wird untersucht, welche Mallnahmen zu einer erfolgreichen Reduktion der
Endkantenverformung fuhren und mit welchen Gewichtszuwachsen dabei zu rechnen
ist.

Rechnung 2: Minimierung der Endkantenverformung

Zur Erhéhung der Torsionssteifigkeit wird die Beplankung der Nase mit weiteren
+45°-Lagen verstarkt. Die Wandstarke steigt damit gegenuber Tabelle 7.2 von 3,4 und
5,6 auf 4,1 und 6,9 mm. Zuséatzlich wird die Wandstarke der Tragkorper um 30 % erhoht.
Die Deckhaut der Hinterkante wird von 2,6 mm auf 3 mm verstarkt und erhalt einen
anderen Lagenaufbau (45 % fir 0°- x-Richtung, 35 % fur 90°, jeweils 10 % flr +45°).
Diese Anderung erfolgt unter anderem zur Reduzierung der Schubsteifigkeit im
Hinblick auf die spannweitige Differenzierung.

Das Ergebnis dieser Analyse zeigt das Bild 7.15 wiederum im Vergleich mit der
Originalklappe, der Referenzkonfiguration, und der ersten Rechnung mit 6 Tragkérpern
(Rechnung 1).

Das Gesamtgewicht betragt bei dieser Konfiguration 380 kg, also etwa 10 % schwerer als
bei Rechnung 1.
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Mit den VersteifungsmalBhahmen kann das Verformungsniveau um insgesamt etwa
2 mm gesenkt werden. Die maximale Verformung liegt bei einer geringen Welligkeit nur
noch 2 mm Uber der der A340-Klappe. Ein relativ hoher Verformungsanteil (etwa 30 %)
resultiert aus der Dehnung des Zug/Druckstabes. Mit einer Versteifung des Stabes
kénnte also eine kleinere Verformung als bei der A340-Klappe erreicht werden. Ein
steiferer Stab fuhrt jedoch wieder zu hdheren Aktuatorkraften fur die spannweitige
Differenzierung. Eine Analyse der spannweitigen Differenzierung mufd zeigen, ob eine
hohere Steifigkeit zulassig ist (siehe Kap. 7.2.5).
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Bild 7.15: Vergleich der Verformungen an der Endkante des versteiften 6-Tragkorper-Modells
mit A340-Klappe, der Referenzkonfiguration und Rechnung 1

Rechnung 3: Reduzierte Wolblange

Eine weitere deutliche Reduktion der Endkantenverformung ist durch eine Reduktion
der Wolblange zu erwarten, da dadurch der tragende Querschnitt des Klappen-
vorderteils vergrofRert wird. Die Torsions- und Biegesteifigkeit der Nase steigt.
Weiterhin wird durch die klrzere Wolblange die Biegeverformung der Tragkdrper
reduziert.

Es wird eine Wolblange von 53 % cr gewahlt. Bei diesem Wert ist eine ausreichende
Uberlappung (45-60mm) des Linearlagers durch den Spoiler gewahrleistet. Alle anderen
Rahmendaten bleiben gegentber der Rechnung 2 gleich. Das Ergebnis zeigt das Bild
7.16.
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Bild 7.16: Vergleich der Verformungen an der Endkante des 6-Tragkdérper-Modells mit einer
reduzierten Woélblange mit den vorherigen Rechnungen

Mit der reduzierten Woélblange wird eine geringere Endkantenverformung als bei der
Originalklappe moglich. Das Gesamtgewicht betragt mit 385 kg nur unwesentlich mehr
als bei Rechnung 2.
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Rechnung 4:

Mit einer 4. Rechnung wird die Steifigkeit der Klappe mit der reduzierten Wolblange so
angepalit, dal sie mit einer maximalen Endkantenverformung von 11 mm gerade
unterhalb der maximalen Verformung der A340-Klappe bleibt. Dazu wird die Wand-
starke der Nasenbeplankung und der Tragkdrper wieder auf den alten Wert aus Tabelle
7.2 reduziert. Fir diese Konfiguration ergibt sich ein Gesamtgewicht von 360 kg.

Fuar spatere Vergleiche werden noch die Aktuatorkrafte angegeben: Sie betragen
Fa1=29 kN und Fa2=-18,3 kN und liegen damit wegen der geringeren Wolblange leicht
unter denen der Referenzkonfiguration (vgl. Bild 7.12).

Diskussion der Ergebnisse

Mit den letzten Rechnungen wird das Optimierungsziel erreicht. Mit 6 Tragkérpern und
einer Wolblange von 53 % cr wird die Endkantenverformung der Originalklappe
unterschritten. Damit ist sichergestellt, daR mit dem Hornkonzept eine ausreichende
Steifigkeit fur die Landeklappenhinterkante realisiert werden kann. Die Welligkeit ist
dabei in allen Bereichen der Landeklappe reduziert. Es kommt gegenuber der
Originalklappe zu keinem Gewichtszuwachs.

Mit leichten Einbuf3en bei den Verformungswerten kann eine relativ gro3e Wolblange
realisiert werden. Mit cwm = 60 % cr ergibt sich auf der Innenseite der Landeklappe eine
verformbare Lange von 1000 mm, was dem Referenzwert aus Kapitel 3 enspricht.
GroRere Wolblangen erfordern eine unverhaltnismalig starke Aussteifung der
Landeklappennase. Dies ist wegen der damit verbundenen groen Gewichtszunahme
nicht zu empfehlen.

Die weiteren Analysen werden mit der Konfiguration der letzten Rechnung
(4. Rechnung) durchgefiihrt. An den Geometrieparametern sowie an den Material-
eigenschaften werden keine weiteren Veranderungen vorgenommen.

Damit ein Vergleich zu den bisherigen Analysen in der Neutralstellung méglich ist,
werden im folgenden zunachst die einzelnen Falle (Wélbung, Differenzierung usw., vgl.
Kap 7.1.5, Punkte 1 bis 6) getrennt betrachtet. Eine entsprechende Kombination der
Falle wird im AnschluB3 an die Einzelbetrachtungen analysiert.

7.2.4 Spannweitig konstante Zu- und Entwdélbung

In diesem Abschnitt wird die Woélbung bei Design Load ohne aufgezwungene Fligel-
biegung untersucht. Dazu wird jeweils eine Rechnung fur Zu- und Entwdélbung mit
jeweils 4 Verschiebungsschritten von 0° bis 60° durchgefihrt. Die Vorgabe der
Aktuatorverschiebungen erfolgt so, dal3 die Tragkdrperdrehwinkel b =0° bis 60° bzw. 0°
bis —60° resultieren.

Das Bild 7.17 zeigt das komplette Modell fir die maximale Zuwdlbung (oben) und fur die
maximale Entwdélbung (unten).
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Verformung in z-Richtung
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Bild 7.17: Maximale Zuwélbung (oben) und maximale Entwdlbung (unten) der Landeklappe
Die Darstellungen zeigen, dal sich sowohl fur die Zu- als auch fur die Entwélbung eine
gleichmafige Verformung einstellit.

In Bild 7.18 sind die Endkantenausschlége fur die einzelnen Rechnungen (-60° bis +60°)
Uber die Spannweite aufgetragen.
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Bild 7.18: Ausschlage an der Endkante fiir die verschiedenen Tragkorperdrehwinkel

Die Auslenkung an der Endkante nimmt entsprechend der Klappentiefe zur Aulienseite
ab.

Das Bild 7.19 zeigt die Funktion des Aktuatorelementes am &uf3eren Tragkdrper. Durch
den Hub des Aktuators wird der in den beiden Holmen gelagerte Tragkérper um 60°
geschwenkt.
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Bild 7.19: Tragkdrperdrehung (+60°) auf Grund des Aktuatorhubes

Einen Vergleich zwischen den resultierenden Linienlasten der Tragkdrper 1 bis 6
zwischen der Neutralstellung (blaue Linien) und der maximal zugewdlbten Stellung
(rote Linien) zeigt das Bild 7.20. Die Linienlast wird durch Mittelung aus den
Kontaktkraften zwischen Tragkdrper und Deckhaut berechnet (vgl. Bild 3.21 auf S. 42).
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Bild 7.20: Linienlast auf den Tragkdrpern 1 bis 6 fur 0° (blau) und 60° (rot)

Zundachst ist festzustellen, daR die Enden der Randtragkdrper (Nr. 1 und 6) im Vergleich
zu den anderen Tragkorpern hoher belastet sind. Dieser Effekt resultiert aus den freien
Randern der Hautstruktur. In der Neutralstellung ergibt sich dadurch am Tragkorper 1
eine maximale Linienlast von 25 N/mm.
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Bei der maximalen Zuwdlbung ergibt sich eine génzlich andere Lastverteilung. Ein
GroRteil der Verformungskréfte ist von den Tragkdrperenden aufzubringen, was dort in
einer hohen Linienlast resultiert. Die maximalen Werte Ubersteigen 50 N/mm. Dies hat
allerdings fur die Dauerbelastung der Gleitschicht keine Relevanz. Die grof3en
Klappenausschlage werden selten bendétigt (vgl. Tabelle 6.1). In dem flur die Dauer-
belastung der Gleitschicht relevanten Bereich bleiben die maximalen Linienlasten unter
40 N/mm. Fur diese Last sind, wie in Kap. 6.2 beschrieben, Dauerbelastungstests mit
positivem Ergebnis durchgefiihrt worden, so daf? hier keine Probleme zu erwarten sind.

Eine Untersuchung der Aktuatorkrafte zeigt, daR es zu einer starkeren Uberhéhung der
Krafte fur die grolRen positiven Schwenkwinkel kommt als in Kap. 4.4 (vgl. Bild 4.8)
vorhergesagt. Wie in Bild 7.21 zu sehen ist, wachsen die Krafte bei der Zuwélbung stark
an. Fur die Gleitschicht zwischen Tragkérper und Deckhaut ist in der Simulation eine
Reibung von m=0,1 angenommen. Dies alleine erklart aber noch nicht das starke
Anwachsen der Kréfte.
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Bild 7.21: Betrage der Aktuatorkrafte und Gesamtkraft in Abhéangigkeit vom
Tragkorperdrehwinkel

Eine genaue Analyse der Schnittmomente am Tragkdrper zeigt, da3 z.B. am Tragkorper
1 bei einem Schwenkwinkel von 60° etwa 20 % des Torsionsmomentes von den Lagern
an den Holmen aufgenommen wird, obwohl die Reibung hier mit m=0 simuliert wird.

Dieser Effekt resultiert aus der Tatsache, daR sowohl die Tragkérper als auch die
Holmausschnitte auf Grund der Diskretisierung nicht ideal rund sind. Die Kontakt-
elemente erzeugen Krafte, welche senkrecht zur Flache des Elementes wirken. Diese
Flachennormale stimmt nur fur spezielle Drehwinkel mit der Radialen des zylindrischen
Tragkorperlagers Uberein. Fur alle anderen Winkel zeigt die Normalkraft nicht exakt in
den Kreismittelpunkt. Diese fuhrt zu der Erzeugung eines Momentes.

Das vordere Lager mulR neben den Lagerkréaften des Tragkorpers auch die durch den
Aktuator erzeugten Querkrafte aufnehmen. Diese nehmen bei groRen Schwenkwinkeln
stark zu und erzeugen wiederum hohe Momente durch den Diskretisierungseffekt.
Reduzieren lieRe sich dieser Effekt durch eine feinere Diskretisierung, was sich
allerdings sehr negativ auf die Rechenzeiten auswirkt.

Die hoheren Krafte werden also in Kauf genommen. Damit wird den in Realitat
auftretenden Reibkraften im Lager Rechnung getragen. Nach Bild 7.21 betragt die
maximale Gesamtaktuatorkraft etwa 90 kN bei einer Hebellange von Lnw=45 mm.
Bezogen auf die Referenzhebelldange (90 mm) ist dies nur ein geringfugig hdherer Wert
als die in Kapitel 4 theoretisch bestimmte Gesamtkraft (40 kN).
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7.2.5 Differenzierung

Die Hube der beiden Aktuatoren werden so eingestellt, daR sich eine spannweitige
Differenzierung von 0.3°/m einstellt. FUr die gesamte Landeklappe ergibt sich damit
eine Wolbungsdifferenz an den Randern von Dh=3°, was einer Ausschlagsdifferenz an
der Endkante von Dz=30 mm entspricht. Die Hubdifferenz der Aktuatoren betragt dafiir
ca. 10 mm. Die Betrachtung wird fur die Neutralstellung bei Design Load durchgefuhrt.

Das Bild 7.22 zeigt das Ergebnis dieser Rechnung in einer anschaulichen 10-fach
Uberhdhten Darstellung.
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Bild 7.22: Spannweitige Differenzierung (10-fach Uberhéht dargestellt)
Das Bild macht deutlich, daR sich der gewlinschte Effekt einstellt. Den Verformungen
durch die Luftlast wird die Differenzierung tberlagert.

Die graphische Darstellung der Endkantenverformung im Vergleich zum unverformten
Zustand ist in Bild 7.23 dargestellt.
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Bild 7.23: Vergleich der Endkantenverformung mit und ohne Differenzierung

Die grune Linie zeigt die Verformungslinie ohne und die blaue mit Differenzierung. Die
rote Linie, bei der die beiden Verformungen subtrahiert sind, zeigt die eigentliche
resultierende Differenzierung an der Endkante. Die Differenz zwischen innerem und
auBerem Klappenrand betragt wie vorausberechnet 30 mm. Allerdings bildet die Linie
keine exakte Gerade, sondern knickt zu den Randern leicht ab. Dies ist wieder auf die
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Randeffekte zuriickzufuhren, die auch bei den Untersuchungen am Demonstrator (Kap.
6.3.3) festgestellt wurden. Die Verformung wird nur im Bereich zwischen dem ersten
und sechsten Tragkdrper vorgegeben. Die freien Randbereiche der Hautstruktur werden
nicht weiter tordiert.

Durch die Differenzierung steigt in erster Linie die Belastung der Randtragkdrper. Dies
auBert sich in besonderem Mafe bei der Betrachtung der Linienlast flr diese beiden
Tragkorper (Bild 7.24).
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Bild 7.24: Linienlast auf den Tragkorpern 1 und 6 in differenziertem Zustand, Kontakt auf
Tragkoérperunterseite: blaue Linien, auf Oberseite: rote Linie

Der Vergleich der Linienlasten mit denen ohne Differenzierung von Bild 7.20 (blaue
Linien) zeigt eine Zunahme der Last am Ende des Tragkoérpers 1 und eine Entlastung an
der Unterseite des 6. Tragkorpers. Hier Gberwiegen die fur die Differenzierung erforder-
lichen Kréafte. Es kommt zu einer Belastung auf der Oberseite (rote Linie). Die Krafte
bleiben unter 40 N/mm, so dal3 keine Probleme flr die Gleitschicht zu erwarten sind.

Die Aktuatorkrafte steigen natirlich stark an, da der Zug/Druckstab entsprechend
gedehnt werden muf. Sie betragen Fa1=131 kKN und Fa2=69 kN. Der Vergleich zur
Neutralstellung zeigt, dal ca. 80 kKN zur Dehnung des Zug/Druckstabes aufgebracht
werden. Eine héhere Zugsteifigkeit der Stabe zur Reduktion der Endkantenverformung
empfiehlt sich daher nicht, da die erforderlichen Aktuatorkrafte zu grof3 wirden.

7.2.6 Einfluld der Tragfltigelbiegung

Der Landeklappe wird, wie in Kapitel 7.2.1 beschrieben, Uber die Flap-Tracks eine
Biegung aufgezwungen. Wird die Klappe mit der formvariablen Hinterkante verbogen
und gleichzeitig gewdlbt, so ist mit héheren erforderlichen Kraften zu rechnen. Um
moglichst realistische Aussagen Uber diese Krafte zu bekommen, wird im folgenden mit
einer vorgeformten Klappe gerechnet. Die Vorformung wird ahnlich der A340-Klappe
modelliert und gleicht die aufgezwungene Fligelbiegung im Reiseflug aus. Die Endkante
ist also im belasteten Zustand gerade, so daf3 keine Verspannungen beim Woélben zu
erwarten sind.

Die Biegeverformung wird uUber die Flap-Tracks der Klappenvorderkante aufgezwungen
und Uber die Lagerung an die einzelnen Tragkdrper weitergeleitet. Die Tragkdrper
geben die Verformung an die Hautstruktur weiter.

In Bild 7.25 ist ein Steg der vorgekrimmten Hautstruktur skizziert. Die Tragkorper
Uben eine Kraft auf die Hautstruktur aus, um sie entsprechend zu verformen.
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Steg der vorgekriimmten Hautstruktur Tragkorper

»

Reaktionskrafte Verformter Steg

Bild 7.25: Vorgekrimmter Steg der Hautstruktur wird durch die Tragkorper verformt

Wie in der Skizze dargestellt, ist zu erwarten, daf3 die mittleren Tragkdrper eine Kraft
auf der Unterseite aufbringen missen und die dulReren Tragkdrper auf der Oberseite,
um die Verformung des Steges zu erreichen. Diese Krafte aufern sich in einer erhéhten
Linienlast g. Um diesen Effekt zu studieren, wird zunachst eine Rechnung ohne Luftlast
und ohne Wélbung durchgefihrt.

Ohne Luftlast und ohne Wélbung

Das Ergebnis dieser Rechnung zeigt das Bild 7.26 fur die Linienlast der einzelnen
Tragkorper. Die negativen Werte der einzelnen Lastverlaufe entsprechen dabei einer
Belastung der Oberseite, die positiven einer Belastung der Unterseite.
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Bild 7.26: Linienlastverlauf fur einen Belastungszustand mit ausschlie3licher aufgezwungener
Flugelbiegung

Es zeigt sich, dal die mittleren beiden Tragkdrper sehr wenig belastet werden. Die
Verformungskrafte werden hauptsachlich von den beiden &ufRReren Tragkorpern
aufgebracht. An der Linienlast im vorderen Bereich der Tragkdrper lait sich der in Bild
7.25 skizzierte erwartete Effekt ablesen. Bei den &aufleren Tragkdrpern wird die
Oberseite belastet, bei den jeweils benachbarten die Unterseite. Diese relativ niedrigen
Kréafte konnen in Kauf genommen werden.

Die Tragkdrperenden, vor allem die des 5. und 6. Tragkorpers zeigen jedoch das
umgekehrte Verhalten. Der 6. Tragkdorper wird hier auf seiner Unterseite stark belastet,
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obwohl keine Luftkrafte wirken und die Verformungskrafte eigentlich in die andere
Richtung wirken sollten. Diese Linienlast von maximal g=25 N/mm addiert sich zu der
Belastung durch die Luftkrafte und kann dann zu hohe Werte bzgl. der maximalen
Belastbarkeit der Gleitschicht erreichen. Der 5. Tragkdrper erfahrt eine grof3e Belastung
auf seiner Oberseite.

Diese erhohte Belastung a3t sich auf einen Effekt zuriickfiihren, der in erster Linie mit
der Krummung der Tragkérper zusammenhangt. Im folgenden wird dieser Effekt
beschrieben und es werden Lésungsméglichkeiten zur Reduktion der Krafte angegeben.

Zunachst wird dazu das Verhalten des Zug/Druckstabes analysiert: Da die Kraft-
angriffspunkte an den Hebeln der Tragkdrper auBerhalb der neutralen Faser liegen,
erfahrt der Stab eine Dehnung. Da diese Dehnung gleichmalig Uber die Spannweite
erfolgt, verharren die Tragkdrper relativ zur Biegelinie in Neutralstellung. Die
Kopplung der Tragkérper mit den Zug/Druckstaben fuhrt also auch bei einer aufge-
zwungenen Biegung prinzipiell zu keinen Problemen. Die erforderliche Kraft betragt fur
beide Aktuatoren ca. 9 kN. Diese Kraft muld aufgewendet werden, um den Stab zu
dehnen.

Das Bild 7.27 zeigt den 6. Tragkorper der zugehdrigen Rechnung mit den Verschie-
bungen in y-Richtung. Die Farbkontuierung zeigt deutlich die Neigung der Holme auf
Grund der Biegeverformung. Es ist zu erkennen, dal’ die Konturen zwischen Holm und
Tragkorper keine Springe aufweisen. Der Tragkorper neigt sich also genauso wie der
Holm.

Verschiebung in y-Richtung
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Bild 7.27: Verschiebung des Holmes und Verhalten des Zug/Druckstabes bei aufgezwungener
Flugelbiegung

Genau diese exakte Ubereinstimmung in der Neigung fihrt zu der beschriebenen
erhdhten Belastung des 5. und 6. Tragkorpers. Die Tragkorper haben wegen ihrer
Krimmung eine gewisse spannweitige Ausdehnung. Mit der Ubereinstimmung der
Neigung am Holm ist die Mittellinie der Tragkorper parallel zur Tangente an der
Biegelinie ausgerichtet. Dies verdeutlicht das Bild 7.28 mit einer stark Uberhdhten
skizzenhaften Darstellung des verbogenen Holmes und einem Tragkérper.

Die Mittellinie des Tragkodrpers weicht zum Ende hin stark von der neutralen Faser des
Holmes, aber auch von der der Hautstruktur ab. Der Tragkdrper unterbindet, daf3 die
Hautstruktur der Biegelinie folgt und driickt sie mit seinem Ende nach unten. Dieser
Effekt ist bei dem realen System so groR, daB es zu den beschriebenen Uberhéhungen
der Linienlast am Ende des 6. Tragkoérpers kommt. Der 5. Tragkérper mufd eine
entsprechende Gegenkraft aufbringen und wird deshalb auf der Oberseite stark belastet.
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Mittellinie
des Tragkdrpers

Tangente
Neutrale Faser der Hautstruktur

Bild 7.28: Abweichung der Tragkdrpermittellinie von der neutralen Faser des gebogenen Holmes

Dieser, im folgenden als Krimmungseffekt bezeichnete Effekt ist durch das Prinzip des
Hornkonzeptes bedingt. Es bieten sich zwei Mdoglichkeiten, den resultierenden hohen
Belastungen zu begegnen.

Zum einen besteht die Mdglichkeit, die Hautstruktur so vorzuspannen, daf3 sich nach
Aufbringen der Flugelbiegung die Verspannungen gerade aufheben. Zum anderen kann
die Kontur des aufleren Tragkorpers so angepallt werden, daf} sich die Mittellinie der
neutralen Faser der verbogenen Klappe anschmiegt. Beide Effekte fihren dazu, dal} die
formvariable Hinterkante mit Vorspannung montiert werden muf3.

Die vorgespannte Hautstruktur 1aBt sich im FE-Modell allerdings nicht ohne weiteres
simulieren. Hierflr wére es notwendig, den Montagevorgang selbst als einen Lastschritt
zu simulieren. Dies ist zwar prinzipiell moglich, wird aber im Rahmen dieser Arbeit
nicht durchgefihrt, da hierfiir umfangreiche Modifikationen am FE-Modell erforderlich
waren.

Es ist allerdings mdoglich, auch ohne eine Modellmodifikation den 6. Tragkdrper zu
entlasten. Dies kann durch eine leichte Verdrehung geschehen. In Bild 7.28 entspricht
dies einem Schwenkwinkel des Tragkdrpers im Uhrzeigersinn, so daf? sich die Mittellinie
moglichst der neutralen Faser anndhert. Dazu wird der auflere Aktuator um 2 mm
eingefahren. Dies entspricht einer leichten Differenzierung. Die Folge ist, dal’ sich die
maximale Linienlast am 6. Tragkorper auf unter 10 N/mm reduziert. Dies geschieht
allerdings auf Kosten einer héheren Belastung des 1. Tragkdrpers.

Es ist damit gezeigt, dal’ sich die hohe Belastung des 5. und 6. Tragkérpers durch den
Kriummungseffekt entsprechend reduzieren laRt. Weitere Analysen mit definierten
Vorspannungen werden wegen der genannten Grunde im Rahmen dieser Arbeit nicht
durchgefuhrt.

Im folgenden wird untersucht, wie sich eine zusatzliche Wélbung auswirkt.

Mit Luftlast und Woélbung

Der in diesem Abschnitt betrachtete Belastungszustand mit einer vorgekrimmten
Klappe mit aufgezwungener Flugelbiegung bei Reisefluglast stellt den Lastfall fur den
Normalbetrieb des Flugzeuges dar.

Es werden die Neutralstellung und Zuwdélbungen bis zu Schwenkwinkeln von 60°
betrachtet. Das Ergebnis flr einen Schwenkwinkel von 60° zeigt das Bild 7.29.
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Verschiebung in z-Richtung
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Bild 7.29: Vorgekrimmte Landeklappe mit aufgezwungener Fligelbiegung unter Reisefluglast

An der Darstellung wird die Uberlagerung von der aufgezwungenen Biegung und der
zugewolbten Hinterkante deutlich. Im mittleren Bereich der Endkante addieren sich die
Verschiebungswerte zu einer maximalen Verschiebung von etwa 220 mm.

Der Vergleich zu den Analysen aus Kap. 7.4.2 zeigt, daR die aufgezwungene Flugel-
biegung neben dem beschriebenen Kriummungseffekt einen geringen EinfluR hat. Dies
wird durch Analysen bestéatigt, bei denen die Klappe in Spannweitenrichtung nicht
vorgekrimmt ist. Die aufgezwungene Fliugelbiegung wird in diesem Fall also nicht durch
die Vorkrimmung ausgeglichen. Die Kontaktkrafte der Randtragkdrper sind gegentiber
der vorgekrimmten Klappe leicht erhéht. Bei den Aktuatorkraften ist kein signifikanter
Anstieg zu verzeichnen.

Die erhthten Linienlasten durch den Krimmungseffekt nehmen zu gréReren Schwenk-
winkeln stark ab, da die gekrimmte Mittellinie eine kleiner werdende Komponente in
Spannweitenrichtung aufweist. Dies verdeutlicht das Bild 7.30 mit den Linienlast-
verlaufen fur den 1. und 6. Tragkorper und einem Schwenkwinkel von 0° (blaue Kurve)
und 60° (rote Kurve) .
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Bild 7.30: Linienlastverlauf fir den 1. und 6. Tragkdérper fur einen Tragkoérperschwenkwinkel
von 0° (blaue Kurven) und 60° (rote Kurven)
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Der Vergleich der Kurven mit denen von Bild 7.20 zeigt die héhere Belastung der
Tragkorperenden in der Neutralstellung. Bei der 60°-Stellung ist keine hohere
Belastung der Tragkdrperenden erkennbar.

Die Aktuatorkrafte steigen gegentber der Rechnung aus 7.4.2 nur unwesentlich an.

Die Untersuchungen mit einer Uber die Flap-Track-Rippen aufgezwungenen Flugel-
biegung zeigen, dal? der Einflull wegen der im Verhdaltnis zur Spannweite der Lande-
klappe relativ geringen Biegung gering ist. Die Vorkrimmung wirkt sich, wie zu
erwarten, positiv aus. Die Funktion der formvariablen Hinterkante ist bei Reisefluglast
fur alle Wélbstellungen gewahrleistet.

Im folgenden Kapitel wird untersucht, wie sich die Struktur bei maximaler Luftlast
verhalt.

7.2.7 Maximale Luftlast

In diesem Abschnitt werden die Ergebnisse der Analysen mit maximaler Last (Limit
Load, vgl. Bild 3.8) diskutiert. Die Last erhéht sich gegeniber Design Load um den
Faktor 2,5. Zusatzlich wird die erhohte aufgezwungene Flugelbiegung (vgl. Tab 7.1) Gber
die Flap-Tracks und eine Differenzierung mit einbezogen.

Maximale Last ohne Flgelbiegung und ohne W6l bung

In einer ersten Rechnung wird gepruft, wie sich die hohere Last auf die Linienlast und
die Aktuatorkrafte auswirkt. Mit der erhéhten Last kommt es wie erwartet zu groBeren
Verformungen und zu einer Erhéhung der Linienlast an den Tragkdrpern entsprechend
des Lastfaktors von 2,5. Das gleiche gilt flr die Aktuatorkrafte. Sie erhéhen sich fur
Aktuator 1 von 29.005 auf 73.717 N und fur Aktuator 2 von 18.322 N auf 46.507 N.

Maximale Last mit Flligelbiegung und Differenzierung

Die hochste Belastung der Struktur und der Aktuatoren ergibt sich bei der Kombination
von maximaler Last, maximaler aufgezwungener Fligelbiegung und einer spann-
weitigen Differenzierung. Die Aktuatorkrafte steigen dabei auf 210 kN fir Aktuator 1
und 130 kN fur Aktuator 2. Unter Einbezug der gegentber in Kapitel 3 angenommenen
halbierten Hebellange an den Tragkérpern liegen diese Werte allerdings unterhalb der
theoretisch berechneten maximalen Aktuatorkrafte.

Die maximale Linienlast wird bei Tragkdrper 1 mit etwa 80 N/mm erreicht.

Zur Untersuchung der Festigkeitsreserven der belasteten Struktur werden die
Dehnungen analysiert. Das Bild 7.31 zeigt beispielhaft die Dehnungen in Spannweiten-
richtung (y-Richtung).

Die Analyse zeigt, dal} die maximalen Dehnungen in der Nasenbeplankung aus CFK
gerade den Wert 0,03 % erreichen. Auch die Rippen und Holme werden relativ gering
belastet. Hier wird ein Maximalwert von 0,024 % an der Zugseite des Holmes erreicht.
Die Dehnungen der Tragkorper bleiben in allen Raumrichtungen unter 0,03 %.

Hohere Werte entstehen zum einen an den Stegausschnitten, was aber nach den
Detailanalysen aus Kaptitel 6.4 kein Problem darstellt. Zum anderen wird aber auch die
Deckhaut im Kontaktbereich des 2. und 5. Tragkorpers stark gedehnt. Wie in Kapitel
7.2.6 beschrieben, Ubernehmen diese beiden Tragkdrper einen Grofdteil der Kréafte zur
Verformung der Hautstruktur. Dieser Effekt ist bei den gréReren Verformungen
nattrlich noch verstarkt. Dadurch wird die untere Deckhaut im Kontaktbereich lokal
um 0,041 % gedehnt (siehe Ausschnitt in Bild 7.31, links unten). Aber auch diese
Belastung stellt fur den gewahlten Laminataufbau keine kritische Grofie dar. In der
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Realitat reduziert sich zudem die Dehnung noch durch das aufgeklebte Gleitblech,
welches in dem FE-Modell nicht bertcksichtigt ist.
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Bild 7.31: Randfaserdehnungen der Landeklappe in Spannweitenrichtung bei maximaler
Luftlast, maximaler Durchbiegung und Differenzierung (Darstellung 2-fach Gberhéht)

Maximale Last mit Fltgelbiegung und Zuwdélbung

Als letzte Rechnung wird der Fall mit zusatzlicher Zuwdlbung analysiert, wobei davon
ausgegangen wird, dald bei Limit Load keine Vollausschldge der formvariablen Hinter-
kante erforderlich sind. Die Tragkdrper werden entsprechend um +20° geschwenkt.

Die Analyse zeigt, dall die Strukturbelastungen (Dehnungen) geringer sind als im
letzten beschriebenen Fall. Die Linienlast am Ende des 1. und 6. Tragkorpers weisen
allerdings hohere Werte auf. Das Bild 7.32 zeigt den Linienlastverlauf fur die beiden
Tragkorper im Vergleich zu einer Rechnung mit Design-Load, der entsprechend
geringeren Fligelbiegung und gleichen Schwenkwinkel (blaue Linien).

Der Vergleich macht deutlich, daR die Belastung der Tragkérper nicht in dem gleichen
Mafe wie die hohere Belastung ansteigt. Die Werte bleiben unter 80 N/mm, was bei
einer kurzzeitigen Belastung kein Problem flr die Gleitschicht darstellt.
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Bild 7.32: Vergleich der Linienlastverlaufe des 1. und 6. Tragkérper bei maximaler Luftlast und
maximaler Flugelbiegung (rote Linien) und Design Load (blaue Linien) bei einem
Schwenkwinkel von 20°
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7.2.8 Ausfall eines Aktuators

Der Ausfall eines Aktuators wird fur die Neutralstellung untersucht, da hier fur das
Auswehen der Hinterkante die groliten Werte zu erwarten sind. Dazu wird einfach ein
Aktuatorelement entfernt. Dem verbleibenden Aktuatorelement wird die Verschiebung 0
zugewiesen.

Interessant ist fUr diesen Fall in erster Linie das Verformungsverhalten an der
Endkante (Bild 7.33).
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Bild 7.33: Verformung der Endkante bei dem Ausfall eines Aktuators (Design Load)

Die blaue Linie kennzeichnet die Endkantenverformung einer Klappe, bei der der
auBere Aktuator (Aktuator 2) ausgefallen ist. Im Vergleich dazu ist in grin die
Verformungslinie bei funktionierendem Aktuator aufgetragen. Zusatzlich ist in rot die
Differenz der beiden Linien dargestellt.

Die Klappe weht auf Grund des Ausfalls um etwa 10 mm aus. Dieser Wert Kkorres-
pondiert zu den Analysen aus Kapitel 4.5 (vgl. Bild 4.12).

Der auBBere Tragkérper wird entlastet, der innere Tragkdrper hat hingegen eine groRere
Last zu tragen. Dies macht sich durch eine Verformungsdifferenz an diesem Tragkorper
von 1 mm bemerkbar.

Ein ahnliches Verhalten ergibt sich flr den Ausfall des inneren Aktuators (Aktuator 1).
Die Klappe weht um maximal 14 mm an der Innenseite aus.

Der noch funktionierende Aktuator hat eine Kraft von 47 kN aufzubringen. In keinem
der beiden Falle kommt es zu einer kritischen Erhéhung der Linienlast.

Die Untersuchung zeigt, dal? es durch den Ausfall zu keinem extremen Auswehen der
Hinterkante kommt. Es ergibt sich umgerechnet eine Entwélbung von 1,1° an der Seite
des defekten Aktuators. Mit diesem Wert wird unter der Voraussetzung, dal} es zu
keinem Flattern” kommt, ein sicherer Betrieb mdéglich sein, allerdings mit Einbuf3en in
den Flugleistungen.

Die Annahmen aus Kapitel 4.5 sind damit bestatigt. Die Kopplung mit den elastischen
Staben erweist sich als ein robustes Konzept zur Ansteuerung der Tragkorper.

7.3 Skalierbarkeit, Betrachtungen fur andere Flugzeugtypen

In diesem Kapitel wird die Anwendbarkeit des Hornkonzeptes fir andere Flugzeug-
typen, z.B den Airbus A320, oder fur das zuklnftige GroRraumflugzeug A3XX diskutiert.
Da das Hauptanwendungspotential der variablen Wélbung bei Langstreckenflugzeugen

" Eine Analyse des Flatterverhaltens kann im Rahmen dieser Arbeit nicht durchgefiihrt werden.
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zum Tragen kommt, ist es von gréRerem Interesse, die Anwendbarkeit fur den A3XX zu
untersuchen.

Zunachst werden einige allgemeine Aussagen Uber die Skalierbarkeit formuliert.

7.3.1 Skalierbarkeit des Hornkonzeptes

Prinzipiell 1aBt sich das Hornkonzept auf jede beliebige FlugzeuggréfRe Ubertragen,
indem samtliche Geometriedaten eines Referenzsystems mit einem Geometriefaktor ke
auf die jeweilige Flugeltiefe transformiert werden. Dies 143t sich in der Realitat jedoch
nur eingeschrankt umsetzen.

So kann z.B. die Wandstarke der Deckhaute der formvariablen Hinterkante nicht linear
mit den globalen GeometriegroRen skaliert werden, da die Wandsteifigkeit in der 3.
Potenz von der Wandstéarke abhangt.

El ~ dw (7-1)

Reduziert sich beispielsweise die Flugeltiefe auf ein Drittel, so wirde sich die Wand-
steifigkeit auf 1/27 verringern, was zu grolien Hautwelligkeiten fuhrt. Der Krimmungs-
radius rerofii der Deckh@ute der formvariablen Hinterkante &ndert sich allerdings linear.
Es gilt:

Ierofil ~ Ko (7-2)

Weiterhin gilt fur die Randfaserdehnung der Deckhaute:
1
€rRF = > du/rerofil (7-3)

Will man die Dehnungen der Deckhaute konstant halten, muB3 sich die Wandstarke
entsprechend umgekehrt proportional mit ke reduzieren, was aber wegen (7-1) nicht
moglich ist.

Dieses einfache Beispiel macht die Schwierigkeit bei einer Skalierung der Geometrie-
daten deutlich. Ahnliche Zusammenhéange gelten fir die flexiblen Stege.

Diese nichtlinearen Zusammenhdnge der mechanischen Grollen begrenzen den
Spielraum fur Variationen.

Beim Hornkonzept ergeben zudem z.B. folgende weitere Zusammenhange:

1. Die Durchmesser der Gleit- und Kugellager werden nicht linear skaliert. Bei kleinem
ke fuhrt dies zu uUberproportional geringeren Durchmessern der zylindrischen
Hornstimpfe.

2. Der Durchmesser der Hydraulikzylinder verringert sich bei linear abfallender Kraft
nur mit der Quadratwurzel.

3. Die in Kapitel 5 beschriebene Herstellung der Tragkérper ist nicht auf beliebig kleine
Durchmesser anwendbar.

Die Ausfuhrungen zeigen, dal? die Anwendbarkeit des Hornkonzeptes in erster Linie fur
kleine Geometriefaktoren begrenzt ist. Bei gegeniber der A340 groReren Flugeltiefen
wird die Anwendbarkeit generell einfacher und glinstiger.

Es kann deshalb davon ausgegangen werden, daf} fur die komplette Fllgelspannweite
der A340 keine Probleme auftreten. Die Wolblange reduziert sich hier an den Flugel-
enden auf ca. cwi=430 mm. Kleinere Wolblangen, wie sie etwa im auflleren Bereich des



7.3 Skalierbarkeit, Betrachtungen fuir andere Flugzeugtypen 149

A320-Flugels erforderlich wéaren, lassen sich mit der beschriebenen Ausfuhrung unter
Umstanden nur noch eingeschrankt realisieren. Dies muf} eine Detailanalyse bei einer
konkreten Auslegung zeigen.

7.3.2 Formvariable Hinterkante fur den A3XX

Fur das Zukunftsprojekt A3XX liegen noch keine endgulltigen Datenséatze vor. Die flr
FE-Analysen zur Verfligung stehenden Daten bauen auf dem Flugelentwurf "TVC1" [89]
auf. FUr diesen Entwurf stehen die Geometriedaten der Landeklappen und die
Positionen der Flap-Tracks zur Verfiigung. Allerdings liegen weder die Luftlasten noch
die Biegelinien fur die Landeklappen vor. Da aul’erdem keine Verformungsanalysen, wie
sie im letzten Abschnitt bei der A340-Klappe verwendet wurden, als Referenz vorliegen,
wird auf eine detaillierte Analyse verzichtet.

Dennoch werden einige im Vergleich zu der aufleren A340-Klappe signifikanten
Unterschiede und deren Auswirkungen auf das Hornkonzept qualitativ beschrieben.

Der TVCI1-Flugelentwurf fir den A3XX sieht ein Landeklappensystem mit einer
inneren, zwei mittleren und einer auflleren Klappe vor. Die zwei mittleren entsprechen
dabei der spannweitigen Position der duBeren Klappe der A340. Die Aufteilung in zwei
Teile erfolgt wegen der groRen Spannweite der mittleren Klappen von insgesamt Uber
15 m. Diese Klappen mit einer Spannweite von etwa je 7,5 m werden an jeweils nur zwei
Tracks gelagert. Die Tracks haben dadurch einen im Vergleich zur A340 (vgl. Bild 7.7)
deutlich gréeren Abstand. Das Bild 7.34 zeigt das Modell der inneren der beiden
Klappen in einer Ausfiihrung mit vier Tragkdrpern.

Flap-Track-Rippen

2580

( 25,5° ™~

2120

7574

Bild 7.34: FE-Modell der inneren von den beiden mittleren A3XX-Klappen

Der A3XX-Flugel ist starker gepfeilt. Dies wirkt sich generell fur den Einsatz einer
formvariablen Hinterkante unglnstig aus, da der dufere freie Randbereich der Klappe
grofer wird. Der Randtragkorper wird entsprechend hoéher belastet.
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Die gegentber der A340-Klappe kirzere Spannweite wirkt sich hingegen aus zwei
Grinden positiv aus. Zum einen ist die erforderliche Aktuatorkraft der beiden
Aktuatoren relativ geringer. Zum anderen dehnt sich der Zug/Druckstab wegen der
verklrzten Lange insgesamt deutlich weniger, was zu geringeren Auswehungen der
Endkante fuhrt.

Die Klappentiefe ist gegentiber der A340-Klappe um ca. 50 % erhoht. Die relative
Profildicke betréagt auf der Innenseite ki=9,7 % und auf der AufRenseite ka=8,0 % und ist
damit geringer als bei der A340 (vgl. Kap. 7.2.1, Bild 7.7). Diese groRe Differenz in der
Profildicke relativiert sich jedoch zum Teil, wenn die verschiedenen Pfeilungswerte mit
einbezogen werden. Fur die Tragkorper sind die Schnitte senkrecht zum Holm relevant.
Die Klappentiefe reduziert sich in dieser Richtung entsprechend des Pfeilungswertes.

Die zur Verflgung stehende Bauhohe ist aber trotzdem gegentber der A340-Klappe
reduziert. Positiv wirkt sich hingegen die gegentber der A340-Klappe starker
ausgefihrte Endkante aus. Sie nimmt von innen 35 mm auf auen 23,5 mm ab und ist
somit um 50-100 % dicker als die der A340-Klappe.

Auf Grund der Beschreibung der qualitativen Unterschiede kann davon ausgegangen
werden, daB sich das Hornkonzept fur die A3XX-Klappe ahnlich zufriedenstellend
einsetzen lankt wie fur die A340-Klappe. Ob dabei, wie in Bild 7.34 dargestellt,
vier Tragkdrper in einem Abstand von jeweils 2400 mm ausreichen, kann erst dann
Uberprift werden, wenn detailliertere Informationen Uber die exakten Luftlasten u.a.
vorliegen.

7.4 Zusammenfassung der Ergebnisse, Bewertung

Zusammenfassung

Mit dem vorgestellten FE-Modell einer Landeklappe mit formvariabler Hinterkante
nach dem Hornkonzept kdnnen alle wesentlichen Effekte analysiert werden, die bei der
Integration in ein reales Flugzeug zu erwarten sind.

Am Beispiel der aulleren A340-Klappe wurde mit dem Modell ausfuhrlich die Integra-
tionsfahigkeit des Hornkonzeptes in ein reales Klappensystem untersucht. Die Geo-
metriedaten und Randbedingungen wurden im FE-Modell dem Referenzsystem
angenahert.

Es erfolgte eine Optimierung mit dem Ziel, die Steifigkeitskennwerte der starren
Referenzklappe mit minimalem Gewichtszuwachs zu erreichen.

Zur Minimierung des Systemaufwandes und des Gewichtes konnte die Anzahl der
Tragkorper von 12 auf 6 reduziert werden, ohne daf3 die Welligkeiten an der Endkante
signifikant ansteigen. Es zeigte sich weiterhin, daB3 die erreichbare Steifigkeit sehr stark
von der Woélblange der Klappe abhangt. Bei einer groBeren Wélblange reduziert sich der
tragende Torsionsquerschnitt der starren Vorderkante, was zu grof3eren Verformungen
an der Endkante fuhrt. Unter Berlcksichtigung der Interaktion zwischen Landeklappe
und Spoiler wurde eine Wdglblange von 53 % cr definiert, mit der die geforderte
Steifigkeit gut erreicht wird.

Mit der so entwickelten Konfiguration wurden zahlreiche Analysen durchgeftihrt, die die
Funktionsfahigkeit der formvariablen Hinterkante bei den verschiedenen Rand-
bedingungen und Lasten und deren Kombinationen aufzeigen. Als Indiz fur die
Belastung der Struktur wurde daftr in erster Linie die resultierende Linienlast q
herangezogen, welche durch Mittelung aus den Kontaktkraften zwischen Tragkdrper
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und Deckhaut berechnet wird. Eine erhohte Linienlast weist auf Verspannungen der
Hautstruktur hin.

Relativ hohe Belastungen der beiden Randtragkdrper treten bei einer aufgezwungenen
Flugelbiegung auf. Diese hohe Last resultiert nicht, wie zunachst anzunehmen, daraus,
daf? eine gekrimmte bzw. gebogene Struktur in der orthogonalen Richtung gewdlbt wird.
Dieser Effekt ist wegen der im Vergleich zur spannweitigen Ausdehnung der Klappe
relativ geringen Durchbiegung eher zu vernachlassigen. Vielmehr resultiert die hohe
Belastung daraus, dal3 die Tragkorper gekrimmt sind (Krimmungseffekt) und sich in
Spannweitenrichtung der Biegelinie nicht anschmiegen. So ist es auch zu erklaren, daf3
eine erhohte Linienlast bereits in der Neutralstellung auftritt. Bei groRen Wolbungen
verschwindet der Effekt.

Als Loésungsmoglichkeit bietet sich eine Vorspannung der Hautstruktur an. Die
Randtragkdrper missen dazu so modifiziert werden, dall sie sich unter der normalen
Reisefluglast exakt der Biegelinie der Landeklappe anschmiegen. Die Montage der
Hautstruktur erfolgt in diesem Fall unter Vorspannung.

Auf eine Analyse einer vorgespannten Hautstruktur wird im Rahmen dieser Arbeit
verzichtet, da dies eine aufwendige Modellmodifikation erfordern wirde. Der positive
Effekt der MalRnahme konnte jedoch durch eine einfache Rechnung gezeigt werden, bei
der durch eine leichte Drehung des &uferen Tragkorpers dieser der Biegelinie
angenahert wird.

Die Aktuatorkrafte steigen mit zunehmender Zuwoélbung starker als erwartet an. Dieser
Anstieg ist zum grollen Teil auf die Diskretisierung der Tragkdérper und der Trag-
koérperlager im Holm zurlckzufihren. Trotz dieser Erhéhung bleiben die Krafte noch
unterhalb der in Kap. 4 vorhergesagten Krafte, was auf die reduzierte Woélblange
zuruckzufuhren ist.

Alle diese Untersuchungen zeigen, dall die Realisierung einer A340-Landeklappe mit
einer formvariablen Hinterkante nach dem Hornkonzept mdéglich ist. Es kommt dabei zu
keinem Zuwachs des Strukturgewichtes gegenuber der Originalklappe, auch wenn ein
Gewichtszuschlag von 10 % flr die Krafteinleitungen, Nietverbindungen, Lagerungen
etc. einbezogen wird.

Far eine detaillierte Analyse einer A3XX-Klappe mit deutlich vergroRerter Klappentiefe
fehlen detaillierte Daten, wie Luftlasten, Klappendurchbiegung und Referenzsteifig-
keiten. Nach einer Beschreibung der wesentlichen Unterschiede zur A340-Klappe und
deren Auswirkungen kann aber auch hier von einer Realisierbarkeit ausgegangen
werden.

Qualitative Bewertung

Die bisherigen Untersuchungen zeigen, dal} die technische Realisierung einer
formvariablen Hinterkante fir ein Grollraumflugzeug mit dem Hornkonzept mdglich ist.
Eine umfassende Bewertung des wirtschaftlichen Nutzens des Konzeptes fur das
Gesamtsystem kann in dieser Arbeit allerdings nicht durchgefihrt werden. Dies liegt
zum einen darin begrindet, dal} flr solch eine Bewertung eine Neuauslegung des
gesamten Flugzeuges erforderlich wére (vgl. Kap 1.1), und zum anderen die
erforderlichen Rahmendaten wie zum Beispiel Wartungs- oder Kapitalkosten zur Zeit
von Dasa-Airbus erarbeitet werden und damit nicht zur Verfligung stehen.

Trotzdem lassen sich einige Aussagen, die dem Leser eine Einordnung der Ergebnisse
ermoglichen, wie folgt zusammenfassen:

Nach den Ausfihrungen in Kapitel 7 kann davon ausgegangen werden, daR das
Zusatzgewicht, welches sich gegentber der starren Klappe der A340 ergibt,
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ausschlie3lich aus den zusatzlich zu installierenden Systemen besteht. Dies sind die
Aktuatoren, die Energiewandler und die entsprechende Leitungsfuhrung (vgl. Kap. 4).

Dieses Mehrgewicht 143t sich nach den Analysen aus Kapitel 4.4 mit 4° 80 = 320 kg fur
das Gesamtflugzeug A340 abschéatzen. Hierbei wird zu Grunde gelegt, da beidseitig die
inneren und &uleren Klappen mit einer formvariablen Hinterkante mit
Querruderfunktion ausgestattet sind.

Fur einen Langstreckenflug liegt der Treibstoffverbrauch einer A340 bei ca. 100t. Mit
einer Widerstandsreduktion von nur 0,3 bis 0,4 % liel3e sich das Zusatzgewicht alleine
durch die Treibstoffersparnis kompensieren. Nach Kapitel 1.1 (Bild 1.2) kann jedoch von
einer Reduktion von mindestens 3 % ausgegangen werden.

Alleine der Vergleich Gber die Widerstandsreduktion zeigt den mdglichen
wirtschaftlichen Nutzen der formvariablen Hinterkante mit dem Hornkonzept flr eine
A340. Vorausgesetzt ist, dal? die zusatzlichen Kosten (Kapital- und Wartungskosten) den
Nutzen nicht kompensieren.

Das neue Konzept sollte jedoch weniger mit einer starren Klappe ohne variable
Woélbung, sondern mit einer konventionellen Wolbklappe (siehe Kap. 1) verglichen
werden. Fir ein solches System ware das zu installierende Zusatzgewicht etwa gleich
hoch anzusetzen, da die Leistungsanforderungen fiur die Systeme identisch sind. Die
hohe aerodynamische Gute, die hohe Einsatzflexibilitat (Querruder) und die Mdéglichkeit
der spannweitigen Differenzierung lassen jedoch einen erhohten Nutzen des
Hornkonzeptes gegenliber der konventionellen Lésung erwarten. Diese Erwartung wird
auch dadurch verstarkt, dal sich der Systemaufwand (Anzahl der Aktuatoren) beim
Hornkonzept gegenuber der konventionellen Losung reduzieren lafit.

Weitere positive Aspekte der formvariablen Hinterkante, die sich z.B. aus der
Manoverlaststeuerung ergeben (siehe Kap. 1), lassen sich im derzeitigen Projektstadium
schwer quantifizieren und stehen deshalb fur eine Bewertung noch nicht zur Verfigung.
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Die vorliegende Arbeit befal3t sich mit dem Entwurf eines Systems zur Realisierung der
formvariablen Hinterkante eines Tragfllgels. Die formvariable Hinterkante besteht aus
einer flexiblen, formvariablen Struktur mit einem integrierten Aktuatorsystem.
Zielsetzung ist die Verbesserung der aerodynamischen Leistung zukunftiger Verkehrs-
flugzeuge durch eine Profilanpassung (Woélbung) wahrend des Reisefluges mit glatten
Ubergangen, ohne daR Spalte oder Knicke entstehen.

Das vorgestellte Hornkonzept ist ein Ldsungsansatz fur eine solche formvariable
Hinterkante. Bei diesem Konzept werden mehrere hornformige Tragkdrper an dem
starren Vorderkasten einer Landeklappe drehbar gelagert. Uber diese Tragkorper wird
eine flexible Hautstruktur gespannt, welche ihre Flexibilitdt aus biegeweichen Stegen
erhalt. Durch Drehung der Tragkorper wird der Haut die Form der Tragkdrper aufge-
zwungen.

Die Besonderheiten und Vorteile dieses Konzeptes gegentiber dem Stand der Technik
werden dargestellt. Kennzeichnend sind die robuste und einfache Bauform, die wenigen
beweglichen Bauteile und die im Vergleich zu anderen Konzepten geringen erforder-
lichen Stellkrafte.

Am Beispiel eines typischen Schnittes der auBeren Landeklappe der A340 wird eine
Detailkonstruktion durchgefuhrt und die prinzipielle Funktionsfahigkeit des Konzeptes
gezeigt. Mit Finite-Elemente-Modellen wird das Steifigkeits- und Festigkeitsverhalten
der einzelnen Strukturkomponenten analysiert.

Es wird ein Aktuatorsystem konzipiert, bei dem nur zwei Aktuatoren flr eine
Landeklappe erforderlich sind, die an den R&ndern der Landeklappe sitzen. Die
Kopplung der einzelnen Tragkdrper erfolgt dabei mit elastischen Staben. Mit einfachen
Modellen kann gezeigt werden, dall sich solch ein System unter Beibehaltung aller
Anforderungen realisieren laft.

Mit dem Bau eines Demonstrators mit insgesamt 3 Hoérnern erfolgt die praktische
Uberprufung der Funktionsfahigkeit des Hornkonzeptes. Zur Herstellung der
Tragkorper aus CFK wird ein spezielles Fertigungsverfahren entwickelt, erprobt und far
den Bau der drei Tragkorper am Demonstrator eingesetzt. Die Tragkorper werden in
einem Abstand von 800 mm angebracht. Die Deckhaute und elastischen Stege werden
ebenfalls als CFK-Konstruktion ausgefuhrt. Fur die Kontaktflache zwischen Tragkorper
und Deckhaut ist eine spezielle Gleitschicht vorgesehen.

Fur Dauerbelastungstests wird der Demonstrator mit Gewichten in Form von
Bleisacken beladen. Im Rahmen dieser Arbeit konnten 4.000 simulierte Flige mit
insgesamt ca. 1,3 Mio. Zyklen fir eine Querruderfunktion absolviert werden, ohne dal}
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es zu Schadigungen an der Struktur oder der Gleitschicht gekommen ist. Mit weiteren
Versuchen an einem separaten Versuchsstand konnte die Standfestigkeit der Gleit-
schicht fur ein komplettes Flugzeugleben selbst fir erhdhte Tragkdrperabstande
nachgewiesen werden.

Die hoch belasteten kritischen Bereiche der Hornausschnitte in den elastischen Stegen
wurden statisch in einem gesonderten Prifstand bis zum Bruch belastet. Dabei zeigte
sich, dall der am Demonstrator realisierte Aufbau keinen Spielraum flr groRere
Tragkorperabstande 1aRt. Mit einer Konstruktion der Stege im Ausschnittsbereich aus
Titanblech und dem zusatzlichen Einsatz von Stringern kann das Problem geldst
werden, so dafl} Abstande bis Gber 2.000 mm moglich werden.

Mit den Ergebnissen aus den Versuchen wird die Realisierbarkeit des Hornkonzeptes
fur eine reale Landeklappe der A340 mit Hilfe eines Gesamt-FE-Modells untersucht. Es
wird eine optimale Konfiguration gefunden, bei der die Steifigkeit der Originalklappe
erreicht wird, ohne daR3 es zu einem Gewichtszuwachs kommt. Fur diesen Entwurf wird
eine Priufung der Funktionsfahigkeit der flexiblen Hinterkante bei aufgezwungener
Flugelbiegung und maximaler Luftlast durchgefuhrt. Dabei zeigt sich, dafll das
Hornkonzept bei allen Lastfallen funktionsfahig bleibt und keine Festigkeitsgrenzen
Uberschritten werden. Auch die spannweitige Differenzierung und der simulierte Ausfall
eines Aktuators bereiten keine Probleme.

Sowohl die experimentellen als auch die theoretischen Untersuchungen dieser Arbeit
zeigen, dall mit dem Hornkonzept eine formvariable Hinterkante fir zukunftige
Generationen von Verkehrsflugzeugen realisierbar ist. Alle geforderten Funktionen von
der Gleitzahlanpassung Uber die spannweitige Differenzierung bis zur Querruder-
funktion sind realisierbar. Das Aktuatorsystem garantiert eine hohe Ausfallsicherheit.
Mit dem Bau eines Demonstrators ist die praktische Umsetzbarkeit nachgewiesen.
Dauerversuche haben die Haltbarkeit flr die Dauer eines Flugzeuglebens bestatigt.

Der Bau einer Landeklappe mit formvariabler Hinterkante in Originalabmessungen und
entsprechende Flugversuche mussen zeigen, ob die Ergebnisse dieser Arbeit auf ein
reales System Ubertragbar sind, welches auch den extremen Umwelteinflissen bezlglich
Temperatur, Feuchte und Verschmutzung standhalt.



Anhang

Anhang

1. Zu Grunde gelegte Materialdaten fur unidirektionale Prepregs
(Preimpregnated Fibers)

Die Elastizitatswerte und Festigkeitswerte sind teilweise [63], [74] und dem Werkstoff-
Handbuch 75-T-2-0102-1-1 der Dasa-Airbus entnommen. Temperatureinflisse werden
nur bei den Querzugfestigkeiten bertcksichtigt. Die Nomenklatur ist nach [63] gewéahlt.

Elastizitatsmoduli fur einen Faservolumenanteil von 65 %:

Material Epl Ex Gjin Gan N Naa
[N/mm?] [[N/mm?] |[N/mmZ?] |[N/mm?] - -
GFK 45160 14700 5300 5330 0,30 0,38
CFK-HT 140000 (9000 5800 3200 0,29 0,37
CFK-HM 260000 |9000 5800 3200 0.29 0.37
Festigkeitswerte:
Materiad  |Ry Roj Rzn Rp» R
[N/mm2] [N/mm?] [N/mm?] [N/mm?] [N/mm2]
GFK 1000 900 50 170 70
CFK 1950 1500 35/70" 230 70

™) Der kleinere Festigkeitswert gilt fur 70°C und 70 % rel. Luftfeuchtigkeit und der gréRere

gilt fiir —55 °C°

Bedeutung der Indizes:

11 parallel

A senkrecht
Z Zug

D Druck

2. Zu Grunde gelegte Materialdaten fur Aluminium und Titan

Material E [N/mm?] R [N/mm?]
Aluminium 70000 300
Titan 105000 900
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3. Zusammenhang zwischen dem Schwenkwinkel b und dem Wdélbwinkel h
(Herleitung der Gleichung 4-1 auf S. 58)

Bezeichnungen der GeometriegrofRen nach den Festlungen auf Seite 31

r,=Tragkorperkrimmung

G-

¢, =10%c
CWL
sinh:B = Dz =sinh " g,
G,
sinb:E = Dz =sinb " ry
My
P sinb” r, =sinh’ g,
. , ... 0
P b :arcsmgaeri sinh =
My a
b b :ri, cosh ’ ! 2'h mit h =const.
H 0
\/1- grﬁ sinh =
My a
mit k:i ergibt sich
M
b = k™ cosh “H

- ( sinh)?
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