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Kurzreferat

In dieser Projektarbeit werden unterschiedliche Flugzeugsystemkomponenten beschrieben.
Dabei handelt es sich um Komponenten der Hydraulik, Beleuchtung, Feuerschutzanlagen,
Kabineneinrichtung, Elektrik, Sauerstoffversorgung, Kommunikation und des Fahrwerks. Es
wird ndher auf die Funktionsweise der Komponenten sowie auf das Zusammenwirken der ein-
zelnen Komponenten zu einem gesamten System eingegangen. Alle diese ausgewahlten
Flugzeugkomponenten stammen von AIRBUS Flugzeugen der Lang- und Kurzstreckenversi-
onen. Die Beschreibung der Komponenten basiert auf Wartungshandbiicher des Flugzeugher-
stellers.

Zur besseren Veranschaulichung sind einige der Komponenten zu Schnittmodellen verarbeitet
worden.
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Hintergrund

Es sind am Studiendepartment Flugzeugkomponenten vorhanden, weitere Komponenten wer-
den von Firmen der Hochschule angeboten. Die Komponenten sollen der Unterstutzung der
Lehre dienen.

Aufgabe

Die Flugzeugkomponenten - vor allem Komponenten von Flugzeugsystemen - sollen so auf-
bereitet werden, dass sie in einem Schaukasten im Studiendepartment Fahrzeugtechnik und
Flugzeugbau ausgestellt werden kénnen. Von einigen Komponenten sind zum besseren Ver-
stdndnis der Funktionsweise in einer Werkstatt Schnittmodelle anzufertigen. Teilweise muss
der urspriingliche Einsatzort der Komponenten ermittelt werden. In einem Bericht soll die
Funktionsweise der Teile beschrieben werden. Dartiber hinaus sind auch die Grundlagen der
Auslegung der Komponenten zu skizzieren.

Die Ergebnisse sollen in einem Bericht dokumentiert werden. Bei der Erstellung des Berich-
tes sind die entsprechenden DIN-Normen zu beachten.
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1  Einleitung

1.1  Ziel der Projektarbeit

Das Ziel dieser Projektarbeit ist die grundlegende Funktionsweise und die Einsatzorte von
Komponenten von Flugzeugsystemen zu beschreiben. Die Flugzeughandbicher , Aircraft
Maintenance Manual“ (AMM) und ,,Component Maintenance Manual*“ (CMM) wurden dazu
als grundlegende Informationsquelle fur die Bearbeitung dieses Berichts verwendet. Alle zu
den Komponenten gehdrenden Bilder stammen auch von diesen Handbuchern.

Die Flugzeugteile wurden fiir den Fachbereich Fahrzeugtechnik und Flugzeugbau der Hoch-
schule fur angewandte Wissenschaften Hamburg (HAW Hamburg) von der
Lufthansa Technik AG sowie der Airbus Deutschland GmbH fiir Lehrzwecke zur Verfu-
gung gestellt.

Die ausgewahlten Teile sollen im Schaukasten des Fachbereichs Fahrzeugtechnik und Flug-
zeugbau zur Veranschaulichung ausgestellt werden. Anhand einer dazugehorigen Kurzbe-
schreibung erhélt der Betrachter einige Kurzinformationen uber die ausgestellten Teile.
Dieser ausfuhrlichere Bericht wird auf der Internetseite von Prof. Dr.-Ing. Dieter Scholz der
HAW Hamburg verdffentlicht.

1.2 Ubersicht der Systemkomponenten

In folgender Ubersicht sind die im Projekt beschriebenen Systemkomponenten mit den ent-
sprechenden ATA-Kapiteln aufgefihrt:

ATA 23 Kommunikation ATA 29 Hydraulikanlagen ~ ATA 35 Sauerstoffanlagen
,Decoder Encoder Unit A Magnetventil Sauerstofferzeuger
Passagier Lautsprecher

ATA 25 Ausristung ATA 32 Fahrwerksanlagen  ATA 38 Wasseranlagen
Bedientafel der Bordkiiche ,Rotating Selector Valve* Vakuum Toilette
Servoventil

ATA 26 Feuerschutzanlagen ATA 33 Beleuchtung
Fotoelektrischer Rauchmelder Kabinenlampen
lonisations-Rauchmelder

Halon Loschbehélter



13

1.3 ATA-Kapitel

Die ATA — Air Transport Association of America, eine Organisation der Luftfahrtgesellschaf-
ten, erstellte zusammen mit den Flugzeugherstellern bereits in den funfziger Jahren fiir den
Betrieb, die Wartung, Instandhaltung, Ersatzteilversorgung, fur Spezialwerkzeuge und Bo-
dendienstgerate Spezifikationen, die den Airlines den Betrieb von Flugzeugen unterschiedli-
cher Hersteller erleichtert. Bei den Spezifikationen handelt es sich um die Normierung der
Dokumentation. So lassen sich Flugzeughandbuicher unabhéngig vom Hersteller ohne grofie
Umstellungen durch das entsprechende Personal des Betreibers bewaltigen.

Durch die Spezifikation ATA 100 ist jedem Flugzeugsystem eine feste Kapitelnummer zuge-
ordnet. Die Kapitel werden durch eine zusatzliche Nummerierung weiter unterteilt.

Die beschriebenen Systemteile dieses Projekts sind auch durch entsprechende ATA-Kapitel
bezeichnet.

1.4  Hydrauliksysteme in AIRBUS Flugzeugen

Um einige Abschnitte der Projektarbeit verstandlicher zu machen und um generelles Grund-
wissen (ber eines der wichtigsten Flugzeugsysteme zu vermitteln, ist das Hydrauliksystem
von Airbus Flugzeugen zunéchst kurz zusammengefasst. Als Beispiel wird das Flugzeugmo-
dell Airbus A320 gewahlt.

Hydraulikversorgung

Die Hydraulikanlagen versorgen die Flugsteuerung, die Betatigung und Verriegelung der
Fahrwerke und Fahrwerkstore, die Bugradlenkung, Bremsanlage, Schubumkehr der Trieb-
werke, Frachtraumtiiren und die Notstromversorgung mit einem Hydraulikdruck von 3000 psi
(206 bar). Die Verteilung erfolgt uber Rohrleitungen. Die Hochdruckleitungen in feuerge-
fahrdeten Zonen sind aus rostfreiem Stahl, die tbrigen aus Titanlegierungen gefertigt. Die
meisten Leitungen des Niederdrucksystems bestehen aus Aluminiumlegierungen und sind mit
einem Anstrich zum Korrosionsschutz versehen.

Eines der gangigsten Hydraulikflissigkeiten in der Luftfahrt ist das so genannte Skydrol. Es
ist ein rein chemisches Produkt, welches auf Phosphat-Ester basiert. Es ist eine klare Fllssig-
keit und hat eine leicht blaulich-violette Farbung. Durch seine geringe Dichte, hohe Wirk-
samkeit auch bei geringen Temperaturen, Schwerentflammbarkeit und seine gute Vertréglich-
keit mit Metallen, wird Skydrol in der Luftfahrt sehr geschéatzt. Es ist jedoch sehr aggressiv
gegenuber bestimmte Lack- und Kunststoffarten und reizt Augen und Haut.
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Hauptversorgungssystem

Die Hydraulik-Hauptversorgung ist in drei Kreise aufgeteilt, die durch Farbnamen gekenn-
zeichnet sind. Zwischen den Kreisen besteht keine hydraulische Verbindung. Bei Ausfall ein-
zelner Hydraulikkreise oder von Einzelkomponenten ist so immer — auch durch den Einsatz
der Notversorgungskreise — eine ausreichende Versorgung der Verbraucher gewahrleistet.

Zu den Hauptbauteilen eines jeden Versorgungskreises gehoren ein Hydraulikreservoir und
Hydraulikpumpen. Die Reservoire werden durch Zapfluft vom Triebwerk mit Druck beauf-
schlagt.

Der grune Hydraulikkreis

Der grune Kreis wird von der Hydraulikpumpe des linken Triebwerkes mit Druck beauf-
schlagt und versorgt die Betatigung und Verriegelung der Fahrwerke sowie der Fahrwerksto-
re, die Bugradlenkung, die Normalbremsanlage, die Schubumkehr des linken Triebwerkes
und einige Bereiche der Flugsteuerung. Aullerdem versorgt der grine Kreis die Power
Transfer Unit (PTU), tber die eine mechanische Verbindung zu dem gelben Kreis besteht.

Blauer Hydraulikkreis

Der blaue Kreis wird von einer Elektropumpe betrieben und versorgt einige Bereiche der
Flugsteuerung sowie im Bedarfsfall den durch einen Hydraulikmotor angetriebenen Generator
(Constant Speed Motor/Generator - CSM/G) fur die elektrische Notversorgung. Auch wur-
de in diesen Kreis die Stauluftturbine (Ram Air Turbine - RAT) integriert.

Gelber Hydraulikkreis

Der gelbe Kreis wird von der Hydraulikpumpe des rechten Triebwerkes mit Druck beauf-
schlagt und versorgt die Frachtraumtiren, die Not- und Parkbremsanlage, die Schubumkehr
des rechten Triebwerkes und einige Bereiche der Flugsteuerung. AuBerdem versorgt der gelbe
Kreis die Power Transfer Unit (PTU), Uber die eine mechanische Verbindung mit dem griinen
Kreis besteht. Zusatzlich verfugt dieser Kreis Uber eine elektrische Hydraulikpumpe. Die Be-
tatigung der Frachtraumtore ist auch mittels einer Handpumpe gegeben, die gleichfalls Be-
standteil des gelben Kreises ist.

Power Transfer Unit (PTU)

Zwischen dem gelben und dem griinen Hydraulikkreis besteht eine mechanische Koppelung
uber die PTU. Dieses ermdglicht eine gegenseitige Druckversorgung ohne Austausch von
Hydraulikflussigkeit. Bei der PTU handelt es sich um zwei zusammengeschlossene Motor-
Pumpeneinheiten, d.h. je nach Bedarf kann die Pumpe als Motor oder umgekehrt wirken. Fallt
beispielsweise die vom linken Triebwerk angetriebene Hauptpumpe des griinen Systems aus,
so wird auf der gelben Systemseite der PTU die Motor-Pumpeneinheit als Motor wirksam.
Dieser treibt iber eine gemeinsame Welle die Motor-Pumpeneinheit auf der griinen System-
seite der PTU an, die dann als Pumpe arbeitet und Hydraulikdruck im griinen System erzeugt.
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2 Bugradlenksystem (ATA 32)

Die Lenkung des Bugfahrwerks ist ein computergesteuertes elektrohydraulisches System, um
die Richtung des Flugzeugs auf dem Boden zu &ndern. Das Lenksystem wird von dem griinen
Hydrauliksystem versorgt. Die Funktionsweise des Lenksystems wird von dem ,,Brake and
Steering Control Unit* (BSCU) gesteuert und tberwacht. Das primére Eingangssignal des
BSCU sind zwei Handlenkréader im Cockpit, die zum Steuern des Flugzeugs am Boden dienen
(Bild 2.1). Die sekundaren Eingangssignale sind die Ruderpedale und das Autopilot.

Mit den Eingangssignalen berechnet das BSCU den momentanen Lenkwinkel des Fahrwerks,
die Lenkgeschwindigkeit sowie die Lenkrichtung und sendet Ausgangssignale an die elektro-
hydraulischen Komponenten, die den Lenkmechanismus ausfihren.

HAND WHEEL
TRANSMITTER

Bild 2.1 Handlenkrad

Das Lenksystem wird elektronisch gesteuert und hydraulisch betrieben. Die Elektronikbautei-
le geben elektronische Steuersignale an elektrohydraulische Ventile, die den Durchfluss von
Hydraulikflissigkeit regeln. Die Hydraulikflissigkeit treibt Aktuatoren an, die fir die Umset-
zung des hydraulischen Drucks in eine mechanische Bewegung zustandig sind. Uber Senso-
ren lasst sich die Position des Fahrwerks bestimmen, damit das BSCU und somit die Piloten
uber den Bewegungsmechanismus informiert werden.

Im Rollvorgang lasst sich das Bugfahrwerk mit den Handlenkrédern, bezogen auf die Langs-
achse des Flugzeugs, um 74° drehen. Dabei konnen beide Lenkréder von jedem Piloten ab-
wechselnd betatigt werden. Der Ausschlag des Bugfahrwerks wird ab einer Flugzeugge-
schwindigkeit von 10 Knoten aus Sicherheitsgriinden eingeschrankt, damit der Pilot bei einer
zu hohen Geschwindigkeit keinen zu groRen Ausschlag durchfiihren kann. Der mégliche Aus-
schlagwinkel sinkt mit Zunahme der Flugzeuggeschwindigkeit.

Die Lenkung des Bugfahrwerks kann auch mittels der Ruderpedale durchgefiihrt werden.
Wenn das Flugzeug sich im Stand befindet und der Pilot einen Ruderausschlags-Test durch-
fihren mochte, kann er tber einen Knopf im Handlenkrad die Lenkwirkung der Pedale deak-
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tivieren. Somit wird bei Betédtigung der Pedale nur ein Ruderausschlag ermdglicht und die
Reifen des Bugfahrwerks bleiben dabei vor Abrieb verschont.

Die Lenkbarkeit des Bugrads ist beim Start- und Landevorgang tber einen bestimmten Ablauf
festgehalten. Im né&chsten Abschnitt wird die Lenkbarkeit des Bugrads in verschiedenen Roll-
phasen beschrieben.

2.1 Lenkbarkeit bei der Landung

Ab dem LandestoR bis zu einer Geschwindigkeit von 100 Kt ist kein Lenkausschlag mit dem
Bugrad mdglich (Bild 2.2). Ab 100 Kt bis 40 Kt steigt der Lenkausschlag proportional zur
Geschwindigkeit bis auf maximal 6°, jeweils rechts und links von der Flugzeugléangsachse.
Von 40 Kt bis zum Stillstand des Flugzeugs bleibt der maximale Lenkausschlag bei 6°. Erst
bei Vollendung der Landung ist die Lenkung des Bugrads ohne Einschrankung verwendbar.

2.2  Lenkbarkeit beim Startvorgang

Bei einer Geschwindigkeit von 0 bis 100 Kt betragt der maximal mdgliche Lenkausschlag
beim Startvorgang 6° (Bild 2.2). Ab einer Geschwindigkeit von 100 Kt sinkt die Lenkbarkeit
proportional zur Geschwindigkeit bis sie bei einer Geschwindigkeit von 150 Kt den Wert 0°
erreicht. In diesem Punkt kann der Pilot das Flugzeug nur mit Hilfe der aerodynamischen
Kréfte steuern. Sobald das Bugrad abgehoben und entlastet ist, schaltet sich das Lenksystem
automatisch aus.

MAXIMUM STEERING
ANGLE

6°

o

L T T
0 40 100 150
AIRCRAFT GROUND SPEED-KNOTS

Bild 2.2 Lenkbarkeit des Bugfahrwerks
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2.3 Verhaltnis zwischen Eingangs- und Ausgangssignal

Die Bewegung des Piloten am Handlenkrad wird nicht in dem Verhaltnis 1:1 auf das Bug-
fahrwerk Ubertragen. Wie im linken Diagramm von Bild 2.3 dargestellt ist, &ndert sich das
Verhaltnis zwischen Eingangssignal des Piloten zu Ausgangssignal des Bugfahrwerks. Bei
kleinen Drehbewegungen des Lenkrads erhélt man ein vergleichbar schwaches Ausgangssig-
nal. Je groRer die Drehbewegung, umso groRer wird das Verhéltnis zwischen Ausgangssignal
und Eingangssignal. Durch dieses Prinzip kann der Pilot bei kleineren Drehbewegungen, die
prazise durchgefihrt werden mussen, feinfuhliger steuern. Je grofer die Lenkbewegung, um-
so unbedeutender wird die préazise Steuerbarkeit.

STEERINMNG INPUT

100%

s&8% | _ _ _ _ _ _ _ _ _ _ _
|
|

zox | _ _ _ _ _ _ _ _ :

5% | _ _ _ I I

0 t } —t
0 26% 53%  &8% 100%
HAND WHEEL MOVEMENT
Bild 2.3 Verhaltnis zwischen Eingangs- und Ausgangssignal

Das Lenksystem kann im Cockpit ber das Engine/Warning Display (EWD) und das System
Display (SD) von den Piloten tiberwacht werden.

2.4  Bestandteile des Bugradlenksystems
Das Bugradlenksystem ist aus folgenden Komponenten zusammengesetzt:

e Swivel Selector Valve

e Hydraulic Block

e Selector Valve

e Servo Valve

e zwei Rotating Selector Valves
e zwei Steering Actuators
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In Bild 2.4 ist der gesamte hydraulische Aufbau des Bugradlenksystems schematisch darge-
stellt. Die Bedeutung der einzelnen Komponenten sowie die allgemeine Funktionsweise des
Lenksystems werden im nachsten Abschnitt beschrieben. Auf die Komponenten ,,Servo Val-
ve“ und ,,Rotating Selector Valve* wird néher eingegangen.

Um die schematische Darstellung besser zu verstehen, sind folgende Symbole erlautert:

Symbol Bedeutung

m W E EE EEE E Riickflussleitung
Zuflussleitung

—L— —T—l— Elektrische Anschlisse

it Filterelement

Die Zu- und Ruckflussleitungen sind in der schematischen Darstellung nur fir eine Lenkrich-
tung veranschaulicht, in diesem Fall eine Rechtsdrehung des Fahrwerks. Flr eine Linksdre-
hung wird die Abflussleitung zur Zuflussleitung und umgekehrt genauso. Die Flussrichtung
der Hydraulikflussigkeit wird durch das Servoventil bestimmt.
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Bild 2.4 Schematischer Aufbau des Bugradlenksystems

2.5 Beschreibung der Komponenten

Die im folgenden Abschnitt beschriebenen Komponenten sind in der schematischen Darstel-
lung in Bild 2.4 wieder zu finden.

Swivel Selector Valve

Folgendes Ventil dient als Schnittstelle zwischen der Hydraulikdruckversorgung des Griinen
Hydrauliksystems und dem ,,Hydraulic Block”. Nach dem Ausfahren des Bugfahrwerks 6ff-
net sich das Ventil und der Hydraulic Block erhalt Hydraulikdruck aus dem griinen Hydrau-
liksystem. Sobald das Fahrwerk eingefahren ist, schlie3t das Ventil die Versorgungsleitung
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und offnet die Rickflussleitung, damit die nicht mehr gebrauchte Hydraulikflussigkeit zuriick
in das Grine System beférdert werden kann.

Der Hydraulic Block ist die elektrohydraulische Steuerzentrale der Bugfahrwerkslenkung
und ist aus vielen Komponenten zusammengesetzt. Der Hydraulik Block verfugt tiber sechs
hydraulische Anschliisse und steuert tGiber verschiedene Ventile die FlieRrichtung der Hydrau-
likfliissigkeit. Uber den Hydraulic Block werden die elektrischen Signale des BSCU umge-
wandelt und letztendlich die Aktuatoren gesteuert, die den Lenkmechanismus ausfiihren. Das
genaue Zusammenwirken der einzelnen Komponenten wird in einem weiteren Abschnitt be-
schrieben.

Folgende Komponenten sind Bestandteil des ,,Hydraulic Block*:

e zwei Check Valves,

e Micron Filter,

e Control Valve,

o zwei Refilling Valves,

e By-pass Valve,

e zwei Anti-shimmy Valves,
e Akkumulator,

e Pressure Maintaining Valve,
e Restrictor.

Das Check Valve ist ein Absperrventil und befindet sich am Versorgungskanal des Hydraulic
Block. Das Absperrventil lasst die Hydraulikflissigkeit in Richtung des ,,Hydraulic Block*
flieBen und verhindert einen Rickfluss in das Grine Hydrauliksystem. Fur den Fall, dass die
Druckversorgung im Grinen Hydrauliksystem versagt, bleibt der Druck aufgrund des Ab-
sperrventils innerhalb des Hydraulic Block bestehen.

Ein weiteres Absperrventil, das so genannte ,,Shut-off Check Valve* befindet sich zwischen
dem ,,Selector Valve* und dem ,,Servo Valve“. Bei unebenen Fahrbahnen und bei hohen Ge-
schwindigkeiten beginnt das Bugrad zu flattern. Die Aktuatoren beginnen zu schwingen und
driicken einen Teil der Hydraulikflissigkeit zurtick zum Hydraulic Block. Das Absperrventil
ist bei so einer Situation dafur zustandig den Rickfluss der Hydraulikflussigkeit zu dampfen.

Ein Filter verhindert den Verschlei® in dem Hydraulic Block, der durch Spéane sowie Ver-
schmutzungen in der Hydraulikflissigkeit verursacht wird.

Das Control Valve ist ein Steuerventil und verhindert einen Durchfluss von Hydraulikflis-
sigkeit zum Servoventil. Das Ventil besitzt eine kleine Bohrung, die bis zur Ventilfeder fiihrt.
Durch diese Bohrung flielit Hydraulikflissigkeit aus dem Versorgungskanal. Wenn das Selec-
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tor Valve geschlossen ist, kann die Hydraulikfllssigkeit, die von dem Steuerventil kommt,
nicht weiter flieBen und drickt Gber die Stirnflache im Bereich der Feder das Ventil zu. So-
bald sich das Selector Ventil 6ffnet, wird das Steuerventil entlastet und lasst aus dem Versor-
gungskanal Hydraulikflussigkeit zum Servoventil fliel3en.

Das Refilling Valve stellt einen Druckausgleich zwischen dem Versorgungskanal und den
Zu- und Abflussleitungen der Aktuatoren dar. Fir den Fall, dass der Druck, der aus dem Ser-
voventil zu den Aktuatoren fliel3t, kleiner ist als in dem Versorgungsbereich des Hydraulic
Blocks, 6ffnet sich das Ventil um einen Ausgleich herzustellen. Der wesentliche Grund hier-
fiir ist, um Kavitation in den Aktuatoren zu vermeiden. In der Regel bleiben beide Ventile ge-
schlossen.

Kavitation ist nach HVBG 2004 die Bildung und Auflésung von Hohlrdumen in Flissigkei-
ten durch Druckschwankungen. Die hdufigste Ursache fur Kavitation sind schnell bewegte
Objekte in Flissigkeiten, wie zum Beispiel Aktuatoren. Eine Flussigkeit verdampft bei nied-
rigem Druck schon bei niedrigen Temperaturen. Nach dem Gesetz von Bernoulli® ist der
Druck in einer Flussigkeit umso geringer, je hoher die Geschwindigkeit ist. Falls die Ge-
schwindigkeit so hoch ist, dass der Druck unter den Verdampfungsdruck der Flissigkeit fallt,
bilden sich Dampf- oder Gasblasen. Mit dem Ansteigen des Drucks kondensiert der Dampf in
den Hohlrdumen schlagartig. Dabei treten extreme Druck- und Temperaturspitzen auf.

Die Folge davon ist eine hohe Materialabtragung und langfristig fihrt dies zur Zerstérung von
Bauteilen.

Das By-pass Valve trennt die Verbindung zwischen den beiden Refilling Valves. Es wird
hydraulisch betrieben, um die Zu- und Abflussleitung der Aktuatoren voneinander zu trennen.
Wenn die Aktuatoren mit Druck versorgt werden, muss gewéhrleistet sein, dass die Zu- und
Abflussleitung keine Verbindung miteinander eingehen. Fahrt das Fahrwerk auf seine Aus-
gangslage zuriick, 6ffnet sich das By-pass Valve, da nun aus beiden ,,Anti-Shimmy Valves”
Hydraulikflussigkeit zum Servoventil zuriickflie3t. Damit kann die aus beiden Aktuatoren zu-
rickflielende Hydraulikflussigkeit tiber eine gemeinsame Leitung zum Servoventil zurlickge-
langen.

! ,»Das Gesetz von Bernoulli besagt, dass die Summe aus dem die potentielle Energie verkérperndem stati-

schen Druck und dem der kinetischen Energie entsprechendem Staudruck an jeder Stelle langs des Stro-
mungsweges konstant ist“. (Will 2004, S. 39)

Die Anti-shimmy Valves steuern die Zu- und Abflussleitung der Aktuatoren und haben fol-
gende Funktionen:
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e Die Hydraulikflussigkeit aus den Aktuatoren zuriickflieRen zu lassen,

e den Durchfluss der Rickflussleitung auf einen bestimmten Wert zu reduzieren und

e den Durchfluss der Ruckflussleitung zu erhéhen, wenn der Druck einen bestimmten Wert
uberschreitet.

Je nachdem aus welcher Richtung dieses Ventil durchflossen wird, ruft es unterschiedliche
Wirkungen hervor. Sobald sich Hydraulikdruck in der Zuleitung des Ventils befindet, 6ffnet
sich das Ventil ganz und l&sst die Hydraulikflissigkeit zu den Aktuatoren flieRen. Wird das
Ventil umgekehrt durchstromt, begrenzt es den Durchfluss. Erst ab einem bestimmten Druck
ist es in der Lage sich weiter zu 6ffnen, um einen grofReren Durchfluss zu ermdglichen.

Durch die Verzdgerungsfunktion wird erzielt, dass Flatterbewegungen des Bugfahrwerks
leicht geddmpft werden und die Rader des Bugfahrwerks stabilisiert werden. Dieses Dampfer-
system hat die Bezeichnung ,,Anti-Shimmy System*.

Der Akkumulator verhindert Kavitation, indem er Druckschwankungen in dem Hydraulik-
system reduziert. Dieser besteht aus zwei Kammern. In einer der Kammern befindet sich
Stickstoffgas und die andere ist an das Hydrauliksystem angeschlossen. Beide Kammern sind
uber einen Kolben voneinander getrennt. Sobald der Druck im Hydrauliksystem ansteigt, wird
der Kolben verschoben und verdichtet das Stickstoffgas. Wenn der Druck wieder absinkt,
wirkt das komprimierte Stickstoffgas der Kolbenbewegung entgegen und erzeugt wieder
Druck in dem System.

Uber das Pressure Maintaining Valve wird der Druck in dem Hydraulic Block geregelt.
Falls das System einen zu hohen Druck aufweist, wird tber dieses Ventil Hydraulikflissigkeit
wieder an das Griine System freigegeben.

Das Selector Valve ist ein elektrisch gesteuertes Kugelventil. Uber eine elektromagnetische
Spule wird ein magnetisches Feld erzeugt, das das Schiebeelement des Ventils in Bewegung
setzt. Wenn die Magnetspule unter Spannung steht, bewegt sich der Schieber entgegengesetzt
der Federkraft und 6ffnet das Ventil. Bei diesem Vorgang wird der Kanal Z geschlossen, Ka-
nal X und Y werden miteinander verbunden (Bild 2.5). Steht die Magnetspule nicht unter
Spannung, entspannt sich die Feder des Ventils, schlieft Kanal X und eine Verbindung zwi-
schen Kanal Y und Z wird hergestellt.
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Bild 2.5 Schnittdarstellung des Selector Valve
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Bild 2.6 Selector Valve

Das Servoventil ist ein elektrohydraulisches Ventil, das die Aktuatoren in Abhangigkeit eines
elektrischen Eingangssignals mit Hydraulikdruck versorgt. Ein beweglicher Steuerkolben
wird Uber seine zwei aulen liegenden Steuerflichen mit einem so genannten Diisen-
Prallplatte-System in Bewegung gebracht. Die Bewegungsrichtung des Steuerkolbens héngt
von dem elektrischen Eingangssignal an einem Verstellmotor ab, dem so genannten Torque-
motor. Eine detaillierte Beschreibung der Funktionsweise von Servoventilen folgt im Ab-
schnitt 2.8.

Insgesamt hat das Servoventil vier Hydraulikanschlisse, die mit dem Hydraulic Block ver-
bunden sind (Bild 2.7):

e ein Versorgungskanal, der das Ventil mit Druck versorgt,

e eine Ruckflussleitung, die die Hydraulikflissigkeit der Aktuatoren zuriick zum pressure
maintaining Valve zurlckfiihrt,

e zwei Kandle, die zu den Aktuatoren hin- und zuriickfihren.

Ein so genannter ,,Linear Variable-Differential Transducer” (LVDT) registriert die Bewe-
gung des Steuerkolbens, sodass die Stellung des Ventils zu jedem Zeitpunkt tiberwacht wer-
den kann.
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Das Servoventil besitzt an seinem Gehéuse zwei elektrische Anschliisse. Uber einen An-
schluss erhalt der Torquemotor ein elektrisches Signal von dem BSCU, der letztendlich fir
die Bewegung des Steuerkolbens zustandig ist. Uber den anderen Anschluss werden die von
dem LVDT erfassten Daten, Giber die Bewegung des Steuerkolbens, an das BSCU gesendet.
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INTERNAL
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PORT C1 PORT C2 CONNECTORS
Bild 2.7 Schnittdarstellung des Servoventils

Zwei Steering Actuator werden gleichzeitig betrieben, um die Lenkbewegung des Bugfahr-
werks auszufiihren. Beide Aktuatoren unterstltzen sich gegenseitig, unabhéngig davon ob ei-
ne Rechts- bzw. Linksdrehung ausgefuihrt wird.

Die Aktuatoren bestehen aus Zylinder, Gehduse, Kolben- und Kolbenstange und eine interne
bzw. externe Versorgungsleitung (Bild 2.8). Das Gehduse verbindet den Aktuator mit dem
~Rotating Selector Valve* und der Flugzeugstruktur. Uber die externe Versorgungsleitung
wird die Kolbenstange des Aktuators ausgefahren, wobei die interne Leitung fir das Einfah-
ren zustandig ist. Die Kolbenstange ist mit dem beweglichen Teil des Fahrwerks verbunden
und das Geh&use des Aktuators ist drehbar an der Flugzeugstruktur verankert.

Der Rotating Selector Valve (RSV) bildet die Schnittstelle zwischen dem Hydraulic Block
und den Aktuatoren und ist jeweils an jedem der beiden Aktuatoren vorhanden (Bild 2.8). Je
nach Lenkmandver erhdlt der RSV Hydraulikdruck von dem Hydraulic Block und leitet die-
sen Druck an die Aktuatoren weiter. Der RSV ist ein Ventil, das rein mechanisch tber die
Bewegung des Bugfahrwerks gesteuert wird. Er besteht aus einem beweglichen Kern, der sei-
ne Position mit der Bewegung des Fahrwerks andert und einem festen Teil, der an dem Ge-
hause des Aktuators und mit einem Positionierungsstift an der Flugzeugstruktur montiert ist.
Innerhalb des RSV befinden sich Hydraulikkandle, die je nach Position des Fahrwerks unter-
schiedliche Verbindungen zueinander herstellen. Wenn sich das Fahrwerk dreht, bewegt sich
der bewegliche Teil des RSV mit und verandert Uber die Kandle die Durchflussrichtung der
Hydraulikflussigkeit.
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Bild 2.8 Schnittdarstellung des Steering Actuator

In folgendem Bild ist der Anschluss des Rotating Selector Valve an dem Aktuator und die
Lage am Bugfahrwerk dargestellt:

Rotating Seledor Valve

Aktuator

Bild 2.9 Position und Einbau des Rotating Selector Valve
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2.6  Der Lenkmechanismus des Bugfahrwerks
Die Voraussetzung fiir den Betrieb des Lenkungssystems sind folgende Punkte:

e Vorhandensein von Hydraulikdruck des Griinen Systems,
e Aufsetzen eines der Hauptfahrwerke,

e eingefahrene Fahrwerksverkleidung,

e Aktivierung des Lenkungssystems im Cockpit,

e das Bugfahrwerk nicht im Abschleppmodus.

Wenn alle Bedingungen erfillt sind, aktiviert das BSCU das Selector Valve. Damit ¢ffnet
sich das Control Valve und versorgt das Servoventil mit Hydraulikfliissigkeit. Uber elektri-
sche Signale steuert das BSCU das Servoventil und positioniert den Steuerkolben mittig, da-
mit die Aktuatoren zundchst nicht mit Druck versorgt werden.

Wenn das Control Valve getffnet ist, flieit auch ein Teil der Hydraulikflussigkeit durch das
By-pass Valve. Damit werden die zwei Versorgungsleitungen der Aktuatoren voneinander ge-
trennt.

Sobald der Pilot das Handlenkrad, die Ruderpedale oder das Autopilot betatigt, aktiviert er
das Lenksystem uber das BSCU. Das BSCU berechnet die Differenz zwischen der momenta-
nen Position des Fahrwerks mit der zu erzielenden Auslenkung und sendet ein elektrisches
Signal an das Servoventil. Das Servoventil gibt die Druckleitung an die Aktuatoren frei, die
das Fahrwerk zum Rotieren bringen. Das BSCU erfasst zu jedem Zeitpunkt die Position des
Steuerkolbens des Servoventils tber das LVDT.

Im folgenden Abschnitt ist der Lenkmechanismus anhand von drei Abbildungen genauer er-
lautert. Auf der linken Seite der Bilder sind die Aktuatoren, die Rotating Selector Valve sowie
die Zu- und Abflussleitungen schematisch dargestellt. Auf der rechten Seite der Bilder ist das
Fahrwerk mit Aktuatoren als Draufsicht zu sehen. Hierbei ist darauf zu achten, dass sich die
nicht bewegenden Teile des Fahrwerks an der Flugzeugstruktur verbunden sind. Alle anderen
Teile sind Bestandteile des Lenkmechanismus und nehmen an der Drehbewegung teil.

Zu Bild 2.10:

Zu diesem Zeitpunkt 6ffnet das Servoventil die Zu- und Abflussleitungen der Aktuatoren. Das
Fahrwerk ist zu 0° ausgelenkt und zeigt in Richtung der Flugzeuglédngsachse. Die Rotating
Selector Valve sind in dieser Fahrwerksstellung gedffnet. In diesem Fall wird eine Rechtsdre-
hung ausgefihrt, d.h. Aktuator A wird so angestromt, dass der Kolben an den beweglichen
Teil des Fahrwerks driickt. Aktuator B wird umgekehrt angestréomt und zieht das Fahrwerk zu
sich.
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Bild 2.10 Bugfahrwerk bei 0° Auslenkung

Zu Bild 2.11:

Bei der Fahrwerksstellung von 16,8°, bezogen auf die Langsachse des Flugzeugs, erreicht Ak-
tuator B seinen maximalen Riickzug. Um eine weitere Drehung zu ermdéglichen, muss Aktua-
tor B nun dieselbe Bewegung ausfiihren wie Aktuator A. In dieser Winkelstellung blockiert
der RSV des Aktuators B die Zu- und Abflussleitung, nur Aktuator A wird weiterhin mit
Hydraulikdruck versorgt und fuhrt die Drehbewegung weiter aus.

APPROXIMATELY 16.8°
ACTUATOR A EXTENDS
ACTUATOR B DOES
NOT OPERATE

Bild 2.11 Bugfahrwerk bei 16,8° Auslenkung

Zu Bild 2.12:

Ab der Fahrwerksstellung von 17° beginnt nun Aktuator B das Fahrwerksbein zusammen mit
Aktuator A zu driicken. Der RSV hat die Zu- und Abflussleitung des Aktuators B vertauscht
und die Bewegungsrichtung des Aktuators damit geandert. Der RSV des Aktuators A bleibt
unverandert, dies erklart sich dadurch, dass sich das Aktuatorgehduse des Aktuators A insge-
samt nur wenig bewegt. Durch die starke Drehbewegung des Geh&uses von Aktuator B, kann
sich der RSV entsprechend an die Richtungsanderung des Aktuatorkolbens anpassen.
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Bild 2.12 Bugfahrwerk bei maximaler Auslenkung

2.7  Genauere Betrachtung des Rotating Selector Valves

Der RSV hat vier Offnungen, die mit den Buchstaben A, B, C und D gekennzeichnet sind
(Bild 2.13). Anschliisse A und B sind tber den Hydraulic Block mit dem Servoventil verbun-
den. Anschluss D fuhrt zur externen Versorgungsleitung des Aktuators, wobei Anschluss C
innerhalb des RSV zur anderen Kammer des Aktuators fuhrt.

In folgender Tabelle ist die Durchflussrichtung der Hydraulikflussigkeit in Abh&ngigkeit von
der Winkelstellung dargestellt. Die Positionsbezeichnungen beziehen sich auf die Angaben in
Bild 2.13.

Tabelle 2.1 Durchflussrichtung der Hydraulikflissigkeit innerhalb des RSV
Position Fahrwerksstellung | Winkel Durchflussrichtung

2 Links 178° AzuD CzuB

4 Rechts 252° AzuC DzuB

1 Links 131° Kein Durchfluss

3 Rechts 221° Kein Durchfluss

In den Positionen 2 (178°) und 4 (252°) 6ffnet der RSV vollstandig die Leitungen zum Aktua-
tor. An Position 2 fliel3t die Hydraulikflissigkeit von der Versorgung A ber den Anschluss D
zur externen Leitung des Aktuators. Dieser Vorgang schiebt den Aktuator aus dem Zylinder
heraus. Aus der internen Leitung des Aktuators wird die herausgepresste Hydraulikflissigkeit
Uber die Verbindung C und B zurlick zum Hydraulic Block beférdert. In Position 4 bewegt
sich die Hydraulikflissigkeit entgegengesetzt zu Position 2.

Bewegt sich das Ventil aulerhalb dieser festgelegten Positionen werden die Ports A und D
sowie C und B stufenweise isoliert sowie miteinander verbunden.
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Der RSV bildet einen rein automatischen Mechanismus, der sich an die Bewegung des Fahr-
werks anpasst und die Lenkbewegung steuert. Als Eingangssignal erhalt der RSV Hydraulik-
druck von dem Servoventil.

POSITION 1

POSITION 2
180° o’
REFERENCE AXIS O
THE STABLE PART
POSITION 3
270
Bild 2.13 Verstellpositionen des RSV

2.8 Genauere Funktionsweise eines Servoventils

In diesem Abschnitt soll naher auf die Funktionsweise von Servoventilen eingegangen wer-
den. Das hierzu als Beispiel verwendete Servoventil funktioniert nach demselben Prinzip wie
das zuvor im Abschnitt 2.4 beschriebene Servoventil des Flugzeugfahrwerks.

Anhand der vereinfachten Schnittdarstellung eines Servoventils soll dessen Funktionsprinzip
veranschaulicht werden (Bild 2.14).

Tiinks A P B rrechfs

Bild 2.14 Servoventil mit Disen-Prallplatte-System — Funktionsprinzip (Grollius 2006)
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Die von einer Pumpe geforderte Hydraulikflissigkeit gelangt tiber den Anschluss P bei der in
Bild 2.14 gezeichneten Ausgangsstellung des Steuerkolbens (1) tber den Filter (2) und die
Drosseln (3) und (4) zu dem Dusen-Prallplatte-System (5) und flieRt tber die Anschliisse
Tiinks UNd Trechts ZUm Behdlter (Tank) zurlck.

In der Ausgangsstellung haben beide Dusen den gleichen Abstand von der Prallplatte, sodass
in den Bohrungen (6) und (7) gleich groRBe Driicke herrschen, die zusammen mit den gleich
groRen Federkréften den Steuerkolben in der Ausgangsstellung halten, und somit die
Verbraucheranschliisse A und B gesperrt sind.

Soll ein Teil der von der Pumpe geforderten Hydraulikflissigkeit zum Verbraucheranschluss
A flieRen, muss sich der Steuerkolben nach rechts bewegen, damit eine entsprechende Off-
nung entsteht. Die Bewegung des Steuerkolbens nach rechts wird durch die Auslenkung der
an der Biegefeder (8) befestigten Prallplatte nach links erreicht. Dadurch verringert sich der
Abstand der linken Duse zur Prallplatte und der Abstand der rechten Duise zu Prallplatte ver-
groRert sich: in der Bohrung (7) stellt sich ein groRerer Druck als in der Bohrung (6) ein. Als
Folge davon wird der Steuerkolben so weit nach rechts verschoben, bis sich ein neues Krafte-
gleichgewicht aus Federkraften und Oldriicken gebildet hat. Jetzt flieRt ein Teil der Hydrau-
likflussigkeit von P nach A und damit zum Verbraucher (z.B. Aktuator).

Soll der Anschluss B des Verbrauchers versorgt werden, muss der Steuerkolben nach links
geschoben werden, die Prallplatte muss entsprechend die rechte Diise blockieren.

Die Auslenkung der Prallplatte erfolgt durch einen Torquemotor der Uber einen Anker mit der
Prallplatte verbunden ist. Das elektromagnetische Feld des Motors erzeugt ein Drehmoment
im Anker und lenkt die Prallplatte in eine bestimmte Richtung aus. Die Richtung der Auslen-
kung wird von der Polaritat des Motors bestimmt.

Zur Verstellung des Steuerkolbens genlgt eine geringe elektrische Eingangsleistung. Die
hydraulische Ausgangsleistung kann bis zum10°-fachen der elektrischen Eingangsleistung
betragen. Das Servoventil kann deshalb als Verstarker mit groRem Verstarkungsfaktor ange-
sehen werden.

2.9 Entwurfskriterien bei der Auslegung von Servoventilen

2.9.1 Die Uberdeckung von Servoventilen

Wichtiger Aspekt bei der Auslegung von Servoventilen ist die so genannte Uberdeckung. Es
wird zwischen positiver und negativer Uberdeckung und Nulliiberdeckung unterschieden.
Bei der positiven Uberdeckung werden beim Schalten des Ventils fir kurze Zeit alle An-
schliisse gesperrt, hingegen bei der negativen Uberdeckung mehrere Anschliisse kurzzeitig
geOffnet werden. In Bild 2.15 wird dieser VVorgang veranschaulicht.
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Bild 2.15 Negative und Positive Uberdeckung bei Servoventilen

VerschlieRt der Kolben beim Offnen des Ventils zuerst den Ricklauf T und 6ffnet dann erst
den Anschluss A, so spricht man von positiver Uberdeckung. Dabei sind kurzzeitig Pumpen-
anschluss P, Verbraucher A und Riicklauf T voneinander getrennt.

Wird umgekehrt zuerst die Verbindung zwischen Pumpe und Verbraucher hergestellt und
dann erst der Riicklauf abgesperrt, so spricht man von negativer Uberdeckung. Bei einem
Ventil mit negativer Uberdeckung sind also kurzzeitig Pumpen- und Verbraucheranschluss
und Rucklauf miteinander verbunden.

Bei Ventilen mit positiver Uberdeckung sind unerwiinschte Druckspitzen bzw. SchaltstéRe
zu erwarten, weil der Druck wéhrend des Schaltens nicht zusammenbricht. Dafiir sind Leck-
Olverluste geringer und ein unter Last stehender Verbraucher kann deshalb nicht absinken.
Die Druckspitzen lassen sich mildern, wenn die Steuerkanten mit Fasen oder mit Gber dem
Umfang gleichmaRig verteilten Nuten versehen werden.

Ein weiterer Nachteil von positiven Uberdeckungen ist der groRe Tothub, der durchfahren
werden muss, bis der Verbraucher seine Bewegung aufnimmt. So wird bei Systemen mit ho-
hen Anforderungen in Bezug auf die Reaktionszeit eher auf die positive Uberdeckung ver-
zichtet.

Negative Uberdeckungen werden bei Schaltventilen benutzt, um den angetriebenen End-
verbraucher ruhig anlaufen zu lassen, oder um bei Verschieben des Kolbens entstehenden
DruckstoRe zu vermeiden. Es kann aber bei bestimmten Lastverhaltnissen zu unerwiinschten
Zylinderbewegungen kommen.

Bei der Nulliberdeckung wird in dem Moment, in dem die erste Verbindung (z.B. Pumpe zu
Tank) getrennt wird, die zweite Verbindung (z.B. Pumpe zu Verbraucher) geschlossen. Der
Vorteil dieser Methode sind die kurzen Schaltwege, die ein schnelles Schalten ermdglichen.

Eine wichtige Charakteristik bei der Auswahl der Uberdeckung ist die Leckage. Bei Servo-
ventilen kommt es wegen des zwischen Schieber und Gehduse erforderlichen Spiels zu un-
vermeidbaren Leckagen. In der Regel hat eine positive Uberdeckung kleinere Leckagen, da
der Steuerkantenabstand beim Steuerkolben breiter ist als die Kanalbreite. Der Nachteil dabei
ist, dass Verschmutzungen in der Hydraulikfliissigkeit zwischen Kolben und Gehdause eine
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Verklemmung verursachen konnen. Dieser Effekt kann allerdings durch Olausgleichsnuten im
Bereich der Uberdeckung vermindert werden. Bei der negativen Uberdeckung und der Null-
uberdeckung treten hingegen groRere Leckagen auf.

Leckagen sind abhangig vom Differenzdruck zwischen allen Anschliissen. Die L&nge der
Uberdeckung und die Hohe des Dichtspates sind fiir die Leckage zusatzlich von Bedeutung
(Bild 2.16). Folgendes Gesetz beschreibt die Leckage zwischen Steuerkolben und Gehéduse
(Hagen-Poiseuillesches Gesetz):

b-h

= - p2). 2.1
Q 12_77‘|(|01 p2) (2.1)
Q Durchfluss-Strom,
b Umfang des Kolbens,
h Spalthohe,
I Spaltlange (Uberdeckung),
n Viskositat der Druckflissigkeit,
pi— p2  Druckabfall im Spalt.
Ay
j.c
-
__j b=mn-d
L —
/
et l p—
Bild 2.16 Leckage bei positiver Uberdeckung (Scheffel 1986)

Bei der negativen Uberdeckung und der Nulliiberdeckung ist die Uberdeckung | im Gegen-
satz zur positiven Uberdeckung klein. Das begriindet den hoheren Durchflussstrom im Spalt.

Das Diagramm in Bild 2.17 verdeutlicht den Verlauf der Leckage bei den unterschiedlichen
Uberdeckungsarten. Die negative Uberdeckung zeigt bei gleichem Kolbenhub eine gréRere
Offnungsflache als die positive Uberdeckung, auRerdem kann die negative Uberdeckung den
Durchfluss-Strom nie absperren, d.h. bei S =0 bleibt ein Durchfluss erhalten.



33

/ negative Uberdeckung
2 Nullschnitt
positive (berdeckung

Ao
T

S

Bild 2.17 Offnungsflache-Hub-Kennlinie bei Verschiedenen Uberdeckungen (Scheffel 1986)
A Offnungsflache
S Hub des Steuerkolbens

2.9.2 Druckverlaufe unterschiedlicher Uberdeckungen

Im folgenden Bild sind drei unterschiedliche Servoventile dargestellt. Die Steuerschieber der
drei Ventile enthalten jeweils drei Steuerkolben. Der Unterschied der Ventile liegt in der
Uberdeckung der Steuerkanten.
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Bild 2.18 Druckverlaufe unterschiedlicher Uberdeckungen (Scholz 1991)
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Das erste Ventil weist an allen drei Steuerkolben eine Nulliberdeckung auf.

Das zweite Ventil besitzt auf dem inneren Steuerkolben eine negative Uberdeckung. Die
Spalten werden mit yee +Yy und Yyoe —y beschrieben. Dabei ist y die Verschiebung des ge-
samten Steuerkolbens und yoe die Spaltbreite. Bei Zunahme von y (siehe Koordinatenrich-
tung) vergrolert sich der Spalt bei yoe + y, wobei der Spalt bei yoe —y sich verkleinert. Die
aulleren Steuerkolben haben im Gegensatz zum inneren Kolben eine Nulliberdeckung.

Beim dritten Ventil hat der innere Steuerkolben eine Nulliberdeckung und die beiden duf3e-
ren eine negative Uberdeckung.

Die Diagramme auf der rechten Seite von Bild 2.18 enthalten die Druckverlaufe der Verbrau-
cheranschliisse A und B. Im Wesentlichen beschreiben die Kurven die Verstarkung des Ser-
voventils in Abhangigkeit von dem Hub des Steuerkolbens.

In der Ausgangsstellung y=0 haben beide Anschlisse A und B denselben Druck
von Pa/ Po= Ps/Po. Um Anschluss A mit Hydraulikflssigkeit zu versorgen, muss der Steuer-
kolben in die positive y -Richtung verschoben werden. Damit schlieBt Anschluss B und der
der Druck Ps/Po verkleinert sich. Wenn Anschluss A seine maximale Offnung erreicht hat,
entspricht der Druck mitPa/Po=1 an dieser Stelle dem Druck der Versorgungsleitung.

In negativer y -Richtung wird entsprechend Anschluss B gedffnet. Da der Steuerkolben eine
Symmetrie aufweist, haben beide Anschlisse gleiche Druckverldufe.

Mit Si=youe+Yy, Sz=Yyoe—Yy, Ss=Yyua—y und Sz=Yyoa+y ergeben sich fir die
Verbraucheranschliisse Pa und Pe nach Scholz 1991 folgende Berechnungsformeln:

Pr=Po-————— und (2.2)

Pe=Po-——. (2.3)
5

1+ —

S2
Der Schnittpunkt der KurvenPs/Po und Pa/Po bildet die Ausgangsstellung des Steuerkol-
bens, den so genannten Leerlauf. Der Druck ist an dieser Stelle abhangig von der Art der U-

berdeckung.

Bei dem zweiten Servoventil ist dieser Leerlaufdruck hoher als bei den anderen. Der Grund
hierfiir ist die negative Uberdeckung im inneren Kolben. Da die negative Uberdeckung eine

hohe Leckage aufweist, gelangt auch im Leerlaufzustand Hydraulikflissigkeit an die beiden
Verbraucheranschliisse A und B.
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Das erste Servoventil hat im Gegensatz zum zweiten aufgrund der Nulliiberdeckung eine
kleinere Leckage, deshalb gelangt weniger Hydraulikfllssigkeit an die Anschlisse A und B.
Das dritte Servoventil hat neben der Nulliberdeckung des inneren Kolbens eine negative
Uberdeckung der Steuerkanten an den duBeren Kolben. Durch die Leckage gelangt zwar Hyd-
raulikflissigkeit in den Zylinder, jedoch fliel3t diese uber die offenen Tankanschlisse zuriick
in den Tank und erzeugt einen vergleichsweise kleinen Druck an den Verbraucheranschlis-
sen.

Bei der Uberlagerung beider Druckverlaufe, im Diagramm als Summe von P/Po gekenn-
zeichnet, wird die beschriebene Charakteristik von Uberdeckungen erkenntlich.

Die Steigung der Kennlinien im Bereich des Schnittpunktes beschreibt die Geschwindigkeit
des Druckaufbaus aus dem Leerlauf bis zum Kolbenanschlag. Dabei ist zu erkennen, dass die
Ventile mit Nulliberdeckung den Druckaufbau schneller ermdglichen kénnen.

2.9.3 Die Form von Steuerkanten

Ein weiteres Auslegungskriterium von Steuerkolben bei Servoventilen ist die Form der Steu-
erkanten. Diese haben einen wesentlichen Einfluss auf das Schaltverhalten des Servoventils.
Unterschieden werden drei typische Arten von Steuerkanten:

e die gerade Steuerkante,
o die Steuerkante mit Fase,
o die Steuerkante mit Einkerbungen.

Wird der Steuerkolben auf eine Zwischenstellung gehalten und nicht zum Anschlag ausge-
lenkt, lasst sich der Durchfluss-Strom der Hydraulikflussigkeit drosseln. Mit geraden Steu-
erkanten ist die Drosselung jedoch nicht feinfihlig durchfihrbar. Grund hierflr sind entste-
hende Strémungskréfte, die den Steuerkolben aus der gewiinschten Haltestellung wieder in
die neutrale Position des Ventils verschieben.

Anhand von Bild 2.18 lasst sich die Entstehung der Stromungskréfte beschreiben. Bewegt
sich der Steuerkolben nach links, stellt er eine Verbindung zwischen der Versorgungsquelle P
und dem Verbraucher A her. Der Steuerkolben mit der Flache A2 steht dabei offen und dros-
selt den Durchfluss-Strom zum Verbraucher A. Aufgrund der Kantenumstromung der Fl&che
A2 verliert der Steuerkolben an druckbeaufschlagter Flache. Der Grund dafir ist, dass die
Stromungsgeschwindigkeit in der Drosselstellung aufgrund der Querschnittsverengung stark
zunimmt und der Druck folglich stark abnimmt. Da die entgegenliegende Flache Al, die kei-
ne Drosselkante hat, mit dem vollen Druck auf der gesamten Flache beaufschlagt ist, ist ihre
Kraftwirkung grofer, sodass als Summe dieser beiden Krafte eine Stromungskraft nach rechts
wirkt.
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Daraus ergibt sich die Stromungskraft Fs aus dem Kraftegleichgewicht zu:

Fs=Fi-F2. (2.4)
A
s
E A2 Al [
¥
P
Fi J-

F2
| Fs Fi

Bild 2.19 Stromungskréafte am Kolbenschieber (Scheffel 1986)

Um die Feinsteuerbarkeit der Ventile zu erhdhen, hat man statt der geraden Steuerkanten
Fasen eingefuhrt, die aufgrund ihrer Form den Kolbenquerschnitt schrittweise und nicht
schlagartig freigeben. Eine Fase verbessert zwar die Feinsteuerbarkeit, erhéht jedoch die Le-
ckage, weil die Uberdeckung dadurch reduziert wird.

In Bezug auf die Stromungskrafte bringt die Fase eher ungewollte Wirkungen hervor. Der
engste Drosselspalt zwischen Zylindergehduse und Kolben liegt jetzt auf der Fase und nicht
mehr auf der Oberflache des Kolbens (Bild 2.19). Dadurch verkleinert sich die druckbeauf-
schlagte Flache A2 des Kolbens. Als Resultat vergroRert sich die Stromungskraft und verur-
sacht eine groRere Verschiebung des Kolbens in die Schliel3position.
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Bild 2.20 Steuerkolben mit Fase (Scheffel 1986)

Als Kompromiss zwischen der geraden Steuerkante und der Steuerkante mit Fase, verwendet
man Steuerkolben mit Kerben (Bild 2.20). Da die Kerben nur in bestimmter Anzahl vorlie-
gen, bleibt ein gewisser Anteil an Zylinderflache vorhanden, um eine ausreichende Uberde-
ckung zu ermdglichen und den Leckstrom zu reduzieren.

Hinsichtlich der Stromungskréfte bringt die Einkerbung an der Steuerkante Vorteile mit sich.
Die Einkerbungen bewirken, in Bezug auf die Durchstrdmung der Flussigkeit an der Drossel-
stelle, einen dahnlichen Effekt wie die Fasen, d.h. eine Verkleinerung der druckbeaufschlagten
Steuerflache. Allerdings bleibt ein grolRer Teil der Flache mit gerader Steuerkante vorhanden,
um die Wirkung der Stromungskrafte zu reduzieren.

Der Steuerkolben mit Kerben bringt somit Vorteile hinsichtlich der Feinsteuerbarkeit und der
Reduzierung der Leckage und der Stromungskrafte mit sich.

el

|

Bild 2.21 Steuerkolben mit Kerben (Scheffel 1986)

\
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Als Alternative zu den Dreieckskerben werden auch halbkreisférmige oder &hnliche Geomet-
rien verwendet.
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3  Triebwerksbetriebene Hydraulikpumpe
(ATA 29)

Die Triebwerksbetriebenen Hydraulikpumpen sind die Hauptversorger von Hydraulikdruck
im Flugzeug. Es gibt zusétzlich noch elektrisch betriebene Pumpen, die eine unterstiitzende
Funktion haben, falls viele Verbraucher das Hydrauliksystem gleichzeitig beanspruchen. Die
Hydraulikpumpen sind aus verschiedenen Komponenten zusammengesetzt. Wichtig sind die
Ventile, die den Fluss der Hydraulikflussigkeit, sowie den Mechanismus der Pumpe steuern.
Im folgenden Abschnitt wird die Bedeutung der Ventile beschrieben, sowie die generelle
Funktionsweise der Hydraulikpumpe erldutert.

In den folgenden Bildern ist die Hydraulikpumpe als Ganzes und als Querschnitt dargestellt:

KEYHOLE SLOT

SEAL DRAIN
CONNECTION

OUTLET:

. 3
&
/ SOLENOID VALVE

Bild 3.1 Triebwerksbetriebene Hydraulikpumpe
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Bild 3.2 Querschnitt der Triebwerksbetriebenen Hydraulikpumpe

3.1 Beschreibung der Hydraulikpumpe

Flugzeugtriebwerke tbertragen ein Drehmoment auf die Antriebswelle (Coupling Shaft) der
Pumpe. Auf dieser Welle sitzt ein Zylinderblock, der aus mehreren Zylindern zusammenge-
setzt ist. Innerhalb dieser Zylinder bewegen sich Kolben, die die Hydraulikflussigkeit ansau-
gen bzw. herausdriicken.

Die Kolben im Zylinderblock sind an einem Ende mit einer schwenkbaren Taumelscheibe
verbunden. Die Taumelscheibe kann seinen Winkel zur Antriebswelle verstellen, dadurch
kann die Drehbewegung der Welle in eine axiale Kolbenbewegung umgewandelt werden.
Befindet sich die Taumelscheibe ohne Anstellwinkel senkrecht zur Welle, entsteht keine Kol-
benbewegung und somit keine Pumpenwirkung.

Wird der Winkel der Taumelscheibe gedndert, werden die Kolben auf einer Seite in den Zy-
linderblock reingedriickt und erzeugen einen Hydraulikdruck durch das Verkleinern des Zy-
lindervolumens. Auf der gegenuberliegenden Zylinderblockseite bewegen sich die Kolben
aus dem Zylinderblock heraus und saugen Hydraulikfltssigkeit durch das VergroRern des Zy-
lindervolumens an. Somit entstehen Saug- und Druckseite in den Zylindern der Pumpe.
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In einer Umdrehung bewegt sich jeder Kolben zum Anschlag des Zylinderblocks und wieder
zurilick und erzeugt eine Saug- bzw. Druckbewegung.

Die Hydraulikpumpe ist aus folgenden Ventilen zusammengesetzt:

e Check Valve

e Case Relief Valve
e Compensator Valve
e Solenoid Valve

3.2 Beschreibung der Ventile

Die Hydraulikflissigkeit des Systems wird als KihImedium verwendet, um die entstehende
Waérme der bewegenden Teile der Pumpe abzufuhren. Aus diesem Grund befindet sich eine
Verbindungsleitung zwischen dem Einlauf der Pumpe und dem Pumpengehause. Uber die
Sogwirkung der Pumpe gelangt die Hydraulikflissigkeit in das Pumpengeh&duse. Das Check
Valve sitzt innerhalb dieser Verbindungsleitung und verhindert das Zurtckflieen der Hyd-
raulikflissigkeit aus dem Pumpengehduse. Die Hydraulikflissigkeit innerhalb des Pumpen-
geh&uses kann aus dem so genannten ,,Case Drain“ wieder in den Einlauf der Pumpe befor-
dert werden, damit kein Uberdruck entsteht.

Falls der Ansaugmechanismus der Pumpe versagt, kann dennoch tber ein Laufrad, den so ge-
nannten ,,Impeller”, Hydraulikfltssigkeit in das Pumpengeh&use gefuhrt werden.

Fur den Fall, dass der Druck im Pumpengehduse stark ansteigt, 6ffnet sich das Case Relief
Valve um die Hydraulikflissigkeit wieder in den Einlauf der Pumpe zu fiihren. Das Ansteigen
des Drucks im Pumpengehduse kann entstehen, wenn der oben beschriebene ,,Case Drain®
verstopft ist.

Das Compensator Valve ist ein Druckbegrenzungsventil, das fir einen konstanten Druck in
dem Hydrauliksystem sorgt. Sobald die Pumpe den Betriebsdruck von 196,55 bar tbersteigt,
Offnet sich das Ventil und lasst Hydraulikflussigkeit durch. Die Hydraulikflissigkeit wird an
einen Aktuatorkolben gefuihrt, der den Einstellwinkel der Taumelscheibe verkleinert und so-
mit den Kolbenhub verringert und den Druck reduziert.

Sinkt der Druck unterhalb des Betriebsdrucks, zieht sich der Aktuatorkolben wieder zuriick
und ermoglicht den Ausschlag der Taumelscheibe. Die Taumelscheibe ist ber eine Feder so
eingestellt, dass sie immer eine maximale Leistung der Pumpe ermdoglicht.

Das Solenoid Valve ist ein Magnetventil, das elektromagnetisch ber eine Spule gesteuert
wird. Ein elektrischer Anschluss an dem Gehduse des Ventils versorgt die Spule mit einer
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Spannung, die zusammen mit der Spule ein elektromagnetisches Feld erzeugt. Das Ventil ent-
halt einen Steuerschieber, der durch das magnetische Feld in Bewegung gesetzt wird und ent-
sprechende Hydraulikkandle 6ffnet.

Die Funktion dieses Ventils ist den Betrieb der Pumpe zu unterbinden und von dem Hydrau-
liksystem zu isolieren. Eingeschaltet wird das Ventil durch den Piloten im Cockpit, wenn eine
Pumpe versagt.

Im folgenden Bild ist ein Auszug aus dem ,,Overhead Panel*, der Schalttafel oberhalb der Pi-
lotensitze (Bild 3.3). Die Pumpe des Griinen Hydrauliksystems wirde der Pilot durch Dri-
cken des ,,ENG 1 FAULT OFF“ Knopfes ausschalten.

! GREEN I RAT MAN ON 245WU

enee | $
FALT ﬁ D
(L [E3) )

Bild 3.3 Schalttafel des Hydrauliksystems

Sobald das Ventil aktiv ist, 6ffnet es, die Hochdruckleitung die zum ,,EDV Piston“ und zum
»Blocking Valve“ fiihrt. Der EDV Piston ist ein Kolben, der das Druckbegrenzungsventil
(Compensator Valve) soweit 6ffnet, dass es keinen Einfluss mehr auf die Stellung des Aktua-
torkolbens hat. Der Aktuator wird nun von der Hochdruckleitung versorgt und driickt die
Taumelscheibe auf seine Nullstellung.

Wenn sich am Austritt der Pumpe kein Druck befindet, wird das ,,Blocking Valve* durch sei-
ne Federkraft geschlossen gehalten. Befindet sich Druck im System, 6ffnet sich das Ventil um
die HydraulikflUssigkeit zum Verbraucher flieen zu lassen. Wenn das Solenoid Valve jedoch
geoffnet ist, gelangt Hydraulikdruck in den hinteren Teil des Blocking Valve und unterstitzt
die Federwirkung. Dadurch schliet das Ventil und der Betrieb der Pumpe ist eingestellt.

Im Overhead Panel leuchtet ein entsprechendes Warnsignal und in einem der Uberwachungs-
displays wird die Unterbrechung der Hydraulikpumpe signalisiert.
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4 Vakuum Toilette (ATA 38)

Das Vakuum-Toilettensystem entleert den Inhalt der Toilettenschissel mittels Vakuum und
Wasser in einen Abwassertank, den so genannten ,Water Waste Tank", der im unteren Teil
des Rumpfs installiert ist.

Die Spulung erfolgt durch frisches Wasser aus dem Trinkwassertank. Durch eine Drucklei-
tung gelangt das frische Wasser in die Toilettenschiissel und wird tber einen Unterdruck in
das Abwassersystem gefihrt.

Der Unterdruck, der zum Absaugen erforderlich ist, wird in Flughdhen ber 16000ft durch
den Kabinen-Differenzdruck erzeugt. Die Hohe wird von einem Sensor aul3erhalb der Druck-
kabine ermittelt. Unterhalb dieser Hohe und am Boden wird bei einem Spilvorgang ein Va-
kuum Generator eingeschaltet, um die Luft aus der Toilettenschiissel zu saugen und damit den
Abfall zu beférdern. Die abgesaugte Luft wird tiber Bord abgeleitet.

4.1 Bestandteile des Toilettensystems
Eine Toilette besteht aus folgenden Komponenten (Bild 4.1):

e Toilettenschissel,

e Vacuum System Controller,

e Water Valve,

e Anti-syphon Valve,

e Flush Valve,

e Manual Waste Shut-off Valve,
e Flush Control Unit,

e Halterung,

e Sprihring,

e Abwasserleitung.
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Bild 4.1 Vakuum Toilette

4.2  Beschreibung der Komponenten

Das gesamte Toilettensystem wird von einem ,,Vacuum System Controller“ (VSC) uber-
wacht. Der VSC ibermittelt Fehlermeldungen der Toilettenanlage an das Cockpit sowie den
Uberwachungsdisplays des Flugpersonals. Die Funktionalitat der elektrisch gesteuerten Ven-
tile der Toilette erhdlt der VSC Uber die ,,Flush Control Unit* (FCU), die im ndchsten Ab-
schnitt beschrieben ist.

Der VSC erhélt aul’erdem Informationen Uber die Druckdifferenz in der Toilettenanlage und
gibt bei Flughthen unter 16000 ft ein Anlaufsignal an den Vakuum Generator, der das not-
wendige Vakuum fiir die Spilung erzeugt.

Die Fullstandsmessungen der Frischwasser- und Abwassertanks werden von dem VSC kon-
trolliert. Sollte der Frischwassertank leer, bzw. der Abwassertank voll sein, unterbricht der
VSC den Betrieb der Toilette und gibt Fehlermeldungen frei.

Die ,,Flush Control Unit*“ (FCU) ist seitlich an der Halterung der Toilette befestigt. Die FCU
ist eine elektronische Steuereinheit, die den kompletten Spilvorgang der Toilette steuert und
Uberwacht. Die elektrisch gesteuerten Ventile der Toilette erhalten beim Auslésen des Spil-
vorgangs Eingangssignale von der FCU. AulRerdem bildet die FCU die Schnittstelle zwischen
der Toilettenanlage und dem VSC, d.h. Fehler, die in der Toilette entstehen, werden dem VSC
gemeldet.

Um die Zusammenhange der Systeme leichter verstandlich zu machen, ist im Bild 4.2 eine
schematische Darstellung aufgefihrt.
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Bild 4.2 Schematische Darstellung des Toilettensystems

Die Toilettenschussel ist aus rostfreiem Stahl hergestellt und ist auf der Innenseite mit einer
haftfreien Oberflache versehen. An dem oberen Rahmen der Schissel ist ein Sprihring befes-
tigt, der frisches Wasser in die Schussel spriiht. Die Schissel ist auf einer Halterung befestigt
und ist am unteren Teil an das Abwassersystem verbunden.

Der Spruhring verlduft am oberen Rand der Toilettenschissel und wird ber das ,,Anti-
Syphon Valve* mit Frischwasser versorgt. Entlang des Spruhrings befinden sich Disen, die
das Wasser mit hohem Druck auf die Schiisselinnenflache spritzen, um Unreinheiten zu besei-
tigen.

Das ,Water Valve“ ist ein Ventil, dass fir die Wasserversorgung aus dem Frischwassertank
zustandig ist und wird von einem elektrischen Schalter gesteuert. Es bildet die Schnittstelle
zwischen der Frischwasserversorgung und der Toilettenspilung. Das Offnen und SchlieRen
des Ventils wird elektrisch von dem FCU gesteuert.

Das ,,Anti-syphon Valve* ist am oberen Rand der Schissel befestigt und mit dem Spriihring
und dem Water Valve verbunden. Es erlaubt das frische Wasser nur in Richtung des Sprih-
rings zu flieRen. ZuruckflieBendes Wasser wird durch das Ventil in die Toilettenschissel ab-
geleitet.

Das ,,Flush Valve* stellt die Verbindung zwischen der Toilettenschiissel und der Abwasser-
leitung dar. Wird das Ventil gedffnet, fliel3t das Abwasser, getrieben durch den Unterdruck,
durch ein 51mm breites Kunststoffrohr in den Abwassertank. Im Ventil 6ffnet sich dabei eine
Klappe, die von einem elektrischen Motor betrieben ist. Fur den Fall eines Versagens befindet
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sich ein weiteres Ventil, das so genannte ,,Manual Waste Shut-off Valve“. Dieses Ventil
wird mechanisch betétigt und Gbernimmt die Funktion des Flush Valve.

4.3 Wasserversorgung

Der Wassertank fur das Wassersystem des Flugzeugs befindet sich unterhalb der Kabine im
Cargo Bereich. Der Tank ist aus GFK hergestellt und ist aus folgenden Einheiten zusammen-
gesetzt:

e Uberlauf mit Uberlaufventil,

e Luftdruckversorgung,

e Versorgungsleitung fiir Frischwasser,
e Wasserstand Messgerét,

e Abflussleitung.

Der Tank muss einen Druck von 1,5 - 1,72 bar halten und etwa 200l Wasser aufnehmen kon-
nen. Mit dem Luftdruck Uber die Luftdruckversorgung wird das Wasser aus dem Tank zum
flieRBen gebracht und Uber isolierte und elektrisch beheizte Wasserleitungen an die Kiichen
und die Toiletten gefihrt.

Der Luftdruck kommt aus der Zapfluft der Triebwerke, aus dem Hilfstriebwerk und der Luft-
druckversorgung am Boden. Fur den Fall, dass alle diese Luftdrucksysteme ausfallen, kann
ein elektrisch betriebener Kompressor eingesetzt werden.

Uber Druckbegrenzungsventile wird sichergestellt, dass der Betriebsdruck konstant bleibt und
ein Rickschlagventil ermdglicht die Luft nur in Richtung des Wassertanks zu strémen. Luft-
filter reinigen die Luft und schiitzen das Wasser vor Unreinheiten. Ein weiteres Ventil, ge-
nannt ,,Air-No-Water Valve®, sorgt dafur, dass kein Wasser in das Pneumatiksystem ein-
dringt. Mechanisch- und elektrisch gesteuerte Ventile bestimmen die Bewegungsrichtung des
Wassers von dem Tank zu den einzelnen Verbrauchern.

In Bild 4.3 ist der Wassertank mit den dazugehorigen Anschliissen dargestellt.



Uberlaufleitung

Bild 4.3

Zwischen dem Frischwassertank und dem Verbraucher wird das Wasser durch einen ,,Water
Conditioner* geleitet (Bild 4.4). Dieses Gerét filtert das Wasser, um eine Kalkbildung sowie
die Anlagerung von Mineralien in den Armaturen und Leitungen zu vermeiden. Der Water
Conditioner funktioniert magnetisch, indem es ein permanentes schwaches magnetisches Feld
aufbaut, um Teilchen an sich zu ziehen. Damit das magnetische Feld nicht andere Systemteile
des Flugzeugs beeintrachtigt, ist es ausreichend abgeschirmt. Um eine Eisbildung zu verhin-

Frischwassertank
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dern, ist es mit einer Warmeisolation versehen.
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Der Wasserstand des Tanks wird mittels eines Kondensators gemessen, der je nach Fllstand
unterschiedliche elektrische Ausgangssignale tbermittelt. Der Wasserstand wird tber eine
Anzeige flr das Flugpersonal am ,,Forward Attendant Panel* wéhrend des Fluges sowie fir
das Bodenpersonal auBen am Rumpf angezeigt.

Die Messeinheit des Wasserstandes ist mit zwei Schaltern verbunden. Wenn der Tank leer ist,
wird die Zuflussleitung zu den Toiletten sowie zur Kiiche abgeschaltet. Damit die Wasser-
speicher flr beheiztes Wasser nicht unndtig Warmenergie produzieren, wird die elektrische
Versorgung der Wasserspeicher in den Toiletten Gber einen weiteren Schalter unterbrochen,
sobald kein Wasser vorhanden ist.

Wenn der Frischwassertank voll ist, wird tber einen Schalter das Ventil des Versorgungska-
nals geschlossen, sodass kein weiteres Wasser nachgefullt werden kann.

Am Boden wird frisches Wasser Uber das ,,Potable-Water System Service Panel* nachgefullt,
sowie entleert. Daflir muss der Schutzdeckel fir das Bedienelement ge6ffnet werden. Sobald
der Schutzdeckel gedffnet ist, aktiviert ein Schalter das Anzeigesystem des Wasserfullstan-
des.

Zum Entleeren des Tanks muss der Hebel im Bedienelement auf ,,DRAIN* und zum Befllen
auf ,,FILL" gestellt werden (Bild 4.5). Dabei wird ein Ventil, das so genannte ,,Fill/Drain Val-
ve“ je nach Hebelstellung elektrisch fiir das Entleeren oder das Befiillen eingestellt. Das Be-
flllen und Entleeren des Tanks geschieht Uber eine elektrische Pumpe, die einen Druck von
etwa 50 psi herstellt. Sobald der Tank beim Befillen vollstdandig mit Wasser gefillt ist,
schlielt das Messsystem des Fllstands das Ventil der Wasserversorgung und die elektrische
Pumpe wird ausgeschaltet. Falls die Fullstandsmessung defekt ist, 6ffnet und schlief3t sich Pa-
rallel zum ,,Fill/Drain Valve* ein Uberlaufventil, damit das tiberschiissige Wasser tiber Bord
herausgelassen werden kann. Eine Warnleuchte im Bedienelement warnt das Bodenpersonal
vor Uberlaufen von Wasser.

Schalter Schutzdeckel

Kontrollampe ————mouvou—
Ablassventi [

f
Fillstands- — 17 == : — | | J FILL/DRAIN Schalter
anzeige @ O— Boden Druckluftversorgung
| | | | Wasser Fill- und

4/
Uberauf W/ Ablassanschluss

Bild 4.5 Potable Water System Service Panel
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4.4  Spulvorgang der Toilette

Der Spulvorgang beginnt mit dem Auslésen des Spulknopfes, der die Flush Control Unit ak-
tiviert. Je nach Flughdhe wird der Vacuum Generator eingeschaltet und lauft fir etwa
15 Sekunden. Oberhalb von 16000 ft ist es nicht erforderlich den Vakuum Generator zu
betreiben, deshalb wird dieser vom VSC abgeschaltet. Etwa 1,6 Sekunden nach Auslésen des
Spulvorgangs 6ffnet sich das Water Valve und bleibt fiir 1,7 Sekunden gedffnet. In dieser Zeit
wird 0,2 | Frischwasser tber den Sprihring in die Toilettenschiissel befordert. Das Flush Val-
ve O0ffnet sich nach 2,2 Sekunden nach Betatigung des Spulknopfes und bleibt fiir 4 Sekunden
geoffnet. Jetzt kann der Unterdruck den Toiletteninhalt Gber das Abwasserrohr in den Abwas-
serbehdlter leiten. Der gesamte Spilvorgang dauert etwa 16 Sekunden. Der komplette Ablauf
wird von dem Flush Control Unit elektronisch gesteuert und iberwacht.

Der Spulvorgang ist in folgender schematischer Darstellung veranschaulicht:

PUSH 1
FLUSH SWITGH -4 | ™
WACLILIM i
GENERATOR {DFF _J |__-
_ _ | OH
WATER VALVE |
1 oFF r
J ON
FLLISH YALVE
| oFF
01 2 4 G a 10 12 14 15 18 SECONDS
Bild 4.6 Schematische Darstellung des Spulvorgangs

4.5 Kontrollsysteme

Die Flush Control Unit (FCU) steuert die Dauer und die Reihenfolge der einzelnen Schritte
des Spullungsvorgangs, wie in der schematischen Darstellung aus Bild 4.6 dargestellt. Einge-
schaltet wird die FCU sobald die Spiltaste der Toilette betatigt wird. Ein FCU
,Built in Test Equipment” (BITE) Uberwacht die Funktionsweise des FCU und vergleicht
dabei Soll-Ist-Werte der einzelnen Zeitabschnitte des Spulvorgangs. Das FCU BITE (ber-
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wacht zusétzlich das Water Valve und das Flush Valve auf Funktionalitat. Jeder Fehler wird
an das VSC gemeldet.

Das VSC ist dafuir zustandig, dass das komplette System der Toilettenspilung gesteuert und
uberwacht wird und entsprechende Fehler an die Piloten sowie das Flugpersonal weitergelei-
tet werden.

Das VSC ist mit folgenden Systemen verbunden:

e Vacuum Generator

e Altitude Pressure Switch

e Differential Pressure Transducer

e Flllstandmessgerat

e Centralized Fault and Display Unit (CFDU)

Der Vacuum Generator erhélt von dem VSC eine Freigabe sobald der Altitude Pressure
Switch eine bestimmte Druckdifferenz registriert hat und wird erst dann in Betrieb gesetzt.

Der Altitude Pressure Switch registriert eine Druckdifferenz und leitet ein Signal an das
VSC, der den Vacuum Generator in Gang setzt.

Der Differential Pressure Transducer misst die Druckdifferenz und wandelt Druckwerte in
ein flr das VSC lesbares Signal um. Falls der Altitude Pressure Switch versagt, kann der Va-
kuum Generator mit der Differenzdruckmessung des Differential Pressure Transducers be-
trieben werden. Sobald der Altitude Pressure Switch und der Vacuum Generator versagen,
wéhrend sich das Flugzeug unterhalb einer Hohe von 16000 ft befindet, misst der Differential
Pressure Transducer eine zu kleine Druckdifferenz und blockiert Giber das VSC die Bedienung
der Toilettenspulung.

Das Fullstandsmessgerat alarmiert das VSC, sobald der Frischwassertank leer oder der Ab-
wassertank voll ist und unterbricht die Bedienung der Toilette.

Sobald das VSC Fehler im Toilettensystem erkennt, werden diese an das Centralized Fault
and Display Unit, ein Uberwachungsdisplay im Cockpit, weitergeleitet.

Folgende Kontrollen fihrt das System durch:
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e Der Differenzdruck der Spilung wird geprift. Sobald eine Meldung vom Pressure Switch
ankommt, wird die Stromversorgung fur den Vacuum Generator aktiviert.

e Die Stromversorgung des Flugzeugs durch die Triebwerksgeneratoren wird Uberwacht
und Uberpraft, um sicherzustellen, dass die Ventile und Motoren mit ausreichendem
Strom versorgt werden.

e Die Temperatur des Vacuum Generator und des Kompressors wird wéhrend des Spulvor-
gangs Uberwacht.

e Der Differenzdruck der Toilettenanlage wird Gberpruft wahrend der Vacuum Generator in
Betrieb ist.

e Sobald der durch den Generator erzeugte Unterdruck nicht ausreichend ist, wird der Spul-
vorgang durch das VSC unterbrochen.

e Der Fullstand der Abwasser- und Frischwassertanks wird Gberwacht und an dem FAP an-
gezeigt.

e Sobald sich das Flugzeug mit ausgefahrenem Fahrwerk auf dem Boden befindet, oder die
Klappe des Water Waste Panel getffnet ist, wird der Betrieb der Toilettenspllung ge-
stoppt. Im FAP erscheint ein Leuchtsignal.

Sobald das VSC Fehler im Betrieb der Toilettenanlage erkennt, wird der Betrieb der Toilet-
tenspilung sofort gestoppt und das Flugpersonal tber eine Leuchtanzeige im FAP alarmiert.
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5 Rauch- und Feuermelder (ATA 26)

Die Toiletten eines Flugzeugs sind gegen den Ausbruch eines Feuers Uber Sicherheitssysteme
geschitzt. Man unterscheidet zwischen dem Feuerldschsystem in dem Abfallbehélter der Toi-
lette und der Raucherkennung in der Toilettenkabine. Zunachst wird auf die Raucherkennung
in der Kabine der Toilette eingegangen.

An der Decke der Toilettenkabine befindet sich ein Rauchmelder, der eine Rauchentwicklung
frihzeitig erkennt und ein Warnsystem aktiviert. Nachdem Rauch in der Toilettenkabine er-
kannt wurde, sendet der Rauchmelder ein Signal an die elektronische Kontrolleinheit ,,.Smo-
ke Detector Control Unit* (SDCU).

Diese Einheit bildet die Schnittstelle zwischen dem Rauchmeldersignal und den Uberwa-
chungssystemen des Flugzeugs. Aus Sicherheitsgriinden ist die SDCU doppelt ausgefthrt.
Sobald ein System fehlerhaft ist, wird das zweite automatisch in Betrieb gesetzt.

Das ,,Cabin Intercom And Data System* (CIDS) ist das Uberwachungssystem fiir die Kabi-
ne des Flugzeugs, wobei der ,Flight Warning Computer” (FWC) Informationen an das
Cockpit weiterleitet.

In Bild 5.1 wird der Zusammenhang der unterschiedlichen Systeme durch die schematische
Darstellung deutlich. Die ,,Forward Attendant Panel* (FAP), “Attendant Indication Panel
(AIP) und ,,Area Call Panel* (ACP) sind Displays, die sich in den Arbeitsbereichen des
Flugpersonals befinden.

LAVATORY
SMOE DETCTOR

SMOKE BETECTION
CONTROL UNIT
C5BCU)

FLIGHT WARMIMG
INTERCOMMUNICAT ION COMPUTER

DATA SYSTEM C(LIDS) CFWCY
CABIN WARMINGS COCKPLT WARMNINGS
] CHIME VIA | REPETITIVE
LOUDSPEAKERS CHIME
AREA CALL PANEL MASTER WARMING
CLACFD LIGHT
FLASCHING AMBER LIGHT
ATTENDANT ELECTROMIC
INDPICATION PANEL S CENTRALIZED
CALPD ALRCRAFT MONITORIMNG
{ECAM}
DISPLAY OF LAVATORY
FWD ATTENDANT
PAMEL WARMING

RED LIGHT

Bild 5.1 Schematische Darstellung des Rauchmeldesystems
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Erhélt das SDCU von dem Rauchmelder ein Signal, wird dieses an den FWC und das CIDS
weitergeleitet. Das CIDS ist zustandig fir die Alarmierung in den Aufenthaltsorten des Flug-
personals. Folgende

Warnsignale werden tber das CIDS an das Flugpersonal geleitet:

e Ein rotes Leuchtsignal auf dem FAP,

e eine rosafarbene Blinkleuchte auf allen AP,

e eine gelbfarbene Blinkleuchte auf dem ACP,

e akustische Meldungen Uber alle Lautsprecher innerhalb der Kabine sowie in den Arbeits-
bereichen des Flugpersonals.

Der FWC alarmiert die Piloten Uber folgende Meldungen:

e Eine sich wiederholende akustische Meldung,
e eine rote Warnleuchte,
e eine Warnanzeige auf dem oberen ECAM Display, ein Uberwachungsdisplay im Cockpit.

Diese Warnsysteme sind lediglich ein Beispiel fur ein bestimmtes Flugzeugmodell, die Art
und Weise der Alarmierung kann sich in jedem Flugzeug unterscheiden.

Um zu Uberprifen, ob alle Feuermelde- und Léschsysteme funktionsfahig sind, kann der Pilot
aus dem Cockpit wahrend des Fluges und auf dem Boden, uber einen bereits beschriebenen
BITE, einen Test durchfiihren. Dieser Test ist Bestandteil der Sicherheitsvorkehrungen vor
jedem Flug. Dabei werden alle Systeme auf Funktionalitat Gberpriift und Daten jedes Fluges
uberwacht und gespeichert. Der Test dauert etwa 60s.

5.1 Unterscheidung der Rauchmelder

Je nach Flugzeugausstattung werden unterschiedliche Rauchmelder eingebaut. Zu unterschei-
den sind die lonisationsmethode und die fotoelektrische Methode. Optisch sind die zwei
verschiedenen Rauchmelder in den Bildern 5.2 und 5.3 zu unterscheiden.



53

IONIZATION TYPE
SMOKE DETECTOR

Bild 5.2 Rauchmelder nach dem lonisationsverfahren

9

PHOTO-ELECTRIC TYPE
SMOKE DETECTOR

Bild 5.3 Fotoelektrischer Rauchmelder

5.2 Die Elektrodenmethode

Bei der Elektrodenmethode sind zwei Elektroden in einer Messbriicke verschaltet (Bild 5.4
und 5.5). Die zwischen den Elektroden bewegte Luft wird durch schwache radioaktive Strah-
len zu einer lonisation erzwungen und setzt lonen in Bewegung. Die Rauchpartikel und ande-
re Gase lagern sich an die ionisierten Bestandteile der Luft an und beeinflussen die Wande-
rung der lonen und erhéhen somit den elektrischen Widerstand der Elektroden. Diese Wider-
standsénderung hat eine Spannungsanderung AU: zur Folge. Die Spannungsanderung wird
vom SDCU registriert und ein digitales Signal an die entsprechenden Uberwachungscomputer
gesendet.

Der Vorteil dieser Methode ist die grofRe Erkennungsbandbreite, d.h. neben der Erkennung
von sichtbarem Rauch, kann der Melder auch kleinste Schwebstoffe wahrnehmen.
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Bild 5.5 lonisation zwischen zwei Elektroden

5.3 Die Fotoelektrische Methode

Die Fotoelektrische Methode arbeitet nach dem Streulichtverfahren (Bild 5.6 und 5.7). Mit
einem Infrarotsender wird Licht in eine Messkammer gestreut. Der Lichtstrahl des
Infrarotsenders ist so eingestellt, dass er die Fotozelle in klarer Luft nicht erreicht. Dies
kommt dadurch zustande, dass das Licht des Infrarotsenders an den Geh&usewénden der
Messkammer durch ein Labyrinth aus schwarzem, nicht reflektierendem Material aufge-
nommen wird. Befinden sich aber Rauchpartikel in der Toilettenkabine und somit in der optischen Kammer
des Rauchmelders, so werden die von der Lichtquelle ausgesandten Lichtstrahlen auf die
Rauchpartikel gestrahlt. Ein Teil des Lichtstrahls féallt dann aufgrund der Reflektion mit den
Rauchpartikeln auf die lichtempfindliche Fotozelle. Die Fotozelle wird aktiviert und leitet
dann ein Signal an den SCDU.
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Bild 5.6 Fotoelektrische Raucherkennung
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Bild 5.7 Prinzipskizze eines fotoelektrischen Rauchmelders
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6  Halon Loschbehalter (ATA 26)

Wie in Abschnitt 5 beschrieben, verfugt das Feuerléschsystem der Toilette Giber einen mit Ha-
longas befullten Druckbehélter, der sich in dem Abfallbehélter der Toilettenkabine befindet.
Das Feuerldschsystem in dem Abfallbehélter verlauft vollautomatisch.

Halongas ist bereits in sehr geringer Konzentration léschwirksam gegen Feuer. Da Halongas
die Ozonschicht angreift, ist es in vielen Landern verboten und darf nur dort eingesetzt wer-
den, wo es nicht durch andere Loschmittel ersetzt werden kann (etwa in Flugzeugen).

Der Loschbehalter, der zwischen 100 und 130 g Halongas aufnehmen kann, ist leicht zylin-
derférmig mit einem Volumen von 10 inch? und besteht aus vier Komponenten:

e Aufhangung,

e Nachfillventil,
e Entladungsrohr,
e Druckanzeige.

Das Entladungsrohr des Druckbehélters ist mit einem entziindbaren leichtschmelzenden Ma-
terial geschlossen gehalten. Sobald ein Feuer im Abfallbehalter der Toilette ausgel6st wird
und eine Temperatur von 79° C erreicht ist, schmilzt dieses Material und 6ffnet den Druckbe-
halter. Innerhalb von 3 bis 15 Sekunden wird das gesamte Halongas in den Mullbehalter ge-
spruht.

Der Druckbehdlter ist aus Messing hergestellt und weist ein Gewicht von etwa 0,35 kg auf.
Alle Verbindungsteile zum Mullbehélter sind aus Korrosionsschutz vernickelt. Die entziind-
bare Spitze des Entladungsrohrs ist mit einem speziellen Lack gegen Korrosion geschiitzt.

Im Bereich des Abfallbehélters befindet sich zusétzlich eine Temperaturanzeige (Bild 6.1).
Die Anzeige besteht aus einem beschrifteten Klebestreifen, der in dem Raum des Abfallbehél-
ters geklebt wird. In der Mitte des Streifens befindet sich eine kreisformige Anzeigeflache,
die im normalen Zustand grau ist. Sobald die Temperatur von uber 71°C auftritt, verandert
sich die Farbe von grau zu schwarz. Somit kann das Flug- und Bodenpersonal tber die Ent-
stehung von Warme im Mullbehalter alarmiert werden, auch wenn das Loschsystem nicht ak-
tiviert wurde.

TERP PLATE O
LDS AMNGELES, CALIF.
TEMPERATURE

PART NO.
210 ?1 o C
=———— TEMPERATURE
INDICATOR
BLACK WHEN EXPOSED STRIP

Bild 6.1 Temperaturanzeige im Millbehalter
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7 Sauerstoffversorgung (ATA 35)

Fur den Fall einer plotzlichen Dekompression durch einen Schaden in der Struktur der Flug-
zeugzelle oder eines Versagens der Kabinendrucksteuerung, ist eine Notversorgung mit Sau-
erstoff gewéhrleistet.

Das Sauerstoffsystem fiir das Flugpersonal und die Passagiere, sowie das tragbare Sauerstoff-
system, bilden die drei voneinander unabhéngigen Sauerstoffsysteme eines Passagierflug-
zeugs.

7.1  Sauerstoffsystem des Flugpersonals

Bei einem Druckabfall sowie bei Rauch- und Gasentwicklung in der Kabine und im Cockpit
wird das Sauerstoffsystem aktiviert. An allen Arbeitsbereichen des Flugpersonals befinden
sich Masken, die eine Sauerstoffversorgung, Augenschutz und ein Funkkommunikationssys-
tem beinhalten. Diese Masken werden als ,,Quick Donning Masks* bezeichnet (Bild 7.1). Die
Sauerstoffversorgung dieser Masken erfolgt durch Druckbehélter, die durch entsprechende
Druckminderer ausgestattet sind. Die leichte Bedienbarkeit der Masken ermdglicht das Auf-
setzen innerhalb von 5 Sekunden. Die Befestigung am Kopf geschieht tiber aufblasbare Gum-
mischlduche, die Gber einen Knopf an der Maske bedient werden. Dabei werden die Schldu-
che beim Aufblasen soweit gedehnt bis die Maske aufgesetzt werden kann. Danach wird die
Luft aus den Schlduchen durch das Lésen des Knopfes entfernt und die elastischen Schlauche
driicken sich auf dem Kopf der Person fest.

Die Maske schutzt die Augen, den Mund- und Nasenbereich und ist auch fir Brillentréger ge-
eignet.

Gummischlauch

Sauerstoffversorgung

Bild 7.1 Quick Donning Mask
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7.2  Tragbares Sauerstoffsystem

Damit sich das Flugpersonal bei einem Druckverlust sowie bei Rauch- und Gasentwicklung
innerhalb der Kabine bewegen kann, befinden sich in der Kabine an bestimmten Stellen trag-
bare Masken mit Druckbehaltern (Bild 7.2). Meistens befinden sie sich im Cockpit, an den
Sitzplatzen des Flugpersonals, in der Kiche und in einigen Gepéackstaufachern. Falls ein Pas-
sagier in einem Notfall Erste Hilfe bendtigt, kann das Flugpersonal sich mit der Sauerstoff-
versorgung frei bewegen. Die Masken bieten Schutz fur den gesamten Kopfbereich, sodass
der Augen- und Atembereich geschitzt ist. Um ein Feuer in der Kabine zu I6schen, gibt es
zusatzlich tragbare Schutzhauben, die groRere Teile des Korpers bedecken, um Schutz gegen
das Feuer zu gewahrleisten (Bild 7.3). Diese Hauben sind weiterhin mit einem Kommunikati-
onssystem ausgestattet, damit sich das Flugpersonal untereinander verstandigen kann.

Die Sauerstoffflaschen haben ein Volumen von 311,51 und werden mit einem Druck von
124 bar beaufschlagt. Bei einem Verbrauch von 20l/min, reicht die Sauerstoffversorgung fur
etwa 15 min aus.

Die Anschliusse der Sauerstoffflaschen sind universell fiir unterschiedliche Masken verwend-
bar, sodass auch Piloten ihre Quick Donning Masks anschlieBen kénnen um sich frei zu be-
wegen.
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Bild 7.2 Tragbare Sauerstoffmaske
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Bild 7.3 Tragbare Schutzhaube

7.3  Saustoffsystem der Passagiere

Oberhalb der Passagiersitze, in den Toiletten, an den Stationen des Flugpersonals sowie in der
Kiiche sind Sauerstoffmasken fiir die Passagiere angebracht. Der Sauerstoff der Passagiere
wird durch chemische Sauerstoffgeneratoren hergestellt. Die Sauerstoffgeneratoren sind ber
flexible Schlduche an die Masken verbunden.

Wenn der Druck in der Kabine auf einen Druck vergleichbar mit dem Druck auf 14000 +0 -
500ft Hohe abfallt, wird ein Druckschalter verschaltet und aktiviert das Notfall-
Sauerstoffsystem automatisch. Fir den Fall, dass der Druckschalter versagt, kann das Sauer-
stoffsystem im ,,Overhead Panel”, eine Bedientafel des Cockpits, mit dem Schalter
»Mask Man On* durch den Piloten aktiviert werden (Bild 7.4).

1
XYGEN
MASK MAN ON 0 @
PASSENGER ﬂ*ﬁ?
[ E
0 |l° ° ]
OVERHEAD PANEL 21vU l
14WR 12MR

Bild 7.4 Manuelles Auslésen der Sauerstoffversorgung im Cockpit
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Sobald die automatische Sauerstoffversorgung aktiviert wird, klappt die Verkleidung der Sau-
erstoffmasken der Passagiere auf und sendet ein elektrisches Signal an die Piloten im Cockpit.
In dem Moment, indem die Passagiere die Maske an sich herangezogen haben, werden die
Sauerstoffgeneratoren ausgelost und ermdglichen eine Versorgung von etwa 15 Minuten.
Diese Zeit sollte dem Piloten ermdglichen an Hohe zu verlieren, um den Druck in der Kabine
wieder zu normalisieren.

7.4  Chemischer Sauerstoffgenerator

Das Gerat besteht aus einem Natrium-Chlorat Kern mit einer Verkleidung aus Edelstahl (Bild
7.5). Das Natrium-Chlorat 16st in Verbindung mit Eisen eine chemische Reaktion aus. Dabei
entsteht Warmeenergie, die das Natrium-Chlorat l6st. Als Abfallprodukte entstehen Sauer-
stoff, Eisenoxid und Salz. Bei der Umwandlung des Natrium-Chlorats werden 38% der Ge-
samtmasse in Sauerstoff umgewandelt. Die entstehende Warme kann bis zu 260° C betragen,
sodass der Sauerstoffgenerator von anderen Strukturteilen gut geschiitzt werden muss.

Die chemische Reaktion kann nach Scholz 2003 wie folgt beschrieben werden:
NaClOs+ Fe — NaCl + FeO + Oz +Warme. (7.1)

Ausgelost wird die Reaktion Uber eine Schlageinheit, die Gber eine Feder unter Spannung
gehalten wird und mit einem Splint gesichert wird. Der Splint ist Uber eine Schnur mit der
Maske befestigt. Sobald der Passagier die Maske mit Schnur an sich heranzieht wird der
Splint gelost, die Feder entspannt sich und schlagt mit der Schlageinheit gegen eine Schutz-
kappe, die das Natrium-Chlorat mit dem Eisen verbindet. Die Sauerstoffgeneration wird somit
ausgelost und lauft solange bis das Natrium-Chlorat aufgebraucht ist.

Thermische
Aplassventil Isolation Edelstahl Gehiuse

Druckhegrenzungs- Schlageinheit

wertil Filterel ¢ Matriuim -C hlarat Kern
ilterelem en Schutdappe

Bild 7.5 Chemischer Sauerstoffgenerator
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Vor dem Ablassventil des Sauerstoffgenerators befindet sich ein Filter, der die erzeugte Luft
reinigt und den Passagier vor Unreinheiten schitzt. Fir den Fall, dass das Ablassventil blo-
ckiert, wird die Luft Gber ein Druckbegrenzungsventil freigelassen, damit sich im Sauerstoff-
gerat kein Druck aufbaut.

7.5  Sauerstoffmaske der Passagiere

Die Sauerstoffmaske ist konisch aufgebaut und ist mit einer durchsichtigen Kunststoffblase
verbunden (Bild 7.6). Die Blase fiillt sich mit 0,5 bis 1 | Sauerstoff, um den generierten Sau-
erstoff zu speichern, falls der Passagier nicht die komplette Menge an erzeugtem Sauerstoff
bendtigt.

Der Atemvorgang mit der Maske wird tber drei Ventile gesteuert, dem ,,Exhalation Valve®,
dem ,,Non-return Valve“ sowie dem ,,Diluter Valve“. Bei einem Atemzug 6ffnet sich das
Non-return Valve, sodass Sauerstoff von der Kunststoffblase in die Maske gelangen kann.
Wenn die Blase geleert ist, 6ffnet sich das Diluter Valve und lasst weitere Umgebungsluft in
die Maske hinein, um sich mit dem generierten Sauerstoff zu vermischen. Beim Ausatmen
wird das Non-return Valve geschlossen, damit die ausgeatmete Luft nicht in die Blase mit fri-
schem Sauerstoff gelangt, gleichzeitig 6ffnet sich das Exhalation Valve, um die ausgeatmete
Luft an die Umgebung abzugeben (Scholz 2003).

Dieses System wird als ,,Constant Flow System* bezeichnet, da der Sauerstoffdurchfluss
kontinuierlich gleich stattfindet und sich nicht an den Atmungszustand des Passagiers anpasst.
Ein anpassungsfahiges Atmungssystem ist bei der chemischen Sauerstofferzeugung nicht
maoglich, da die chemische Reaktion der Sauerstofferzeugung nach dem Auslésen nicht mehr
anzuhalten ist.

An dem Gehduse des Sauerstoffgerats befindet sich eine Anzeige, die von gelb auf schwarz
wechselt, sobald die Sauerstoffversorgung aufgebraucht ist.

In dem flexiblen Schlauch wird farbig gekennzeichnet, ob ein Durchfluss an Sauerstoff statt-
findet, indem eine griine Farbmarkierung erscheint.
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Non-return Valve

Diluter Valve
Kunststoffblase —

Durchflussanzeige —F:

Sauerstoffrersorgung ——

Anschluss

Bild 7.6 Sauerstoffmaske der Passagiere

Die Verkleidung der Sauerstoffbehalter oberhalb der Sitze ist mit einer elektrischen Verriege-
lung geschlossen gehalten. Sobald die Verriegelung ein elektrisches Signal erfahrt, wird sie
geldst und die Schutzklappe wird tber eine gespannte Feder getffnet.

Fur die Bodenwartung besteht eine Maglichkeit die Klappe unter einem bestimmten Winkel
zu 0Offnen, ohne dass die Masken herunterfallen. Dafir muss man einen Klappenstopper um
90° drehen und die Klappe 6ffnet sich soweit, dass eine Inspektion der Masken mdglich ist
(Bild 7.7). Fir die Bodeninspektion werden die Klappen der Sauerstoffmasken im Cockpit
mit dem Schalter ,,Mask Man On* getffnet.

Sauerstoffersorgung

47

Klappenstopper

Bild 7.7 Verkleidung des Sauerstoffbehélters der Passagiere
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8  Bedientafel der Bordktlche (ATA 25)

8.1 Galley allgemein

Je nach Fluggesellschaft haben Flugzeuge unterschiedliche Arten von Kicheneinrichtungen
und Ausstattungen. Man unterscheidet zwischen der ,,Dry Unit Galley* und der ,,Wet Unit
Galley*.

8.2 Dry Unit Galley

Die ,,Dry Unit Galley* hat nur die Funktion Speisen und Getrédnke aufzubewahren. Eine
Strom- und Wasserversorgung wird hierbei nicht benétigt, da alle Speisen und Getranke am
Boden zubereitet werden und wéhrend des Fluges lediglich serviert werden.

8.3  Wet Unit Galley

Diese Kichenkonfiguration findet man hauptsachlich in Langstreckenfliigen in denen kalte
und warme Speisen sowie Getranke zubereitet werden. Diese Art Kiiche hat eine Strom- und
Trinkwasservorsorgung sowie ein Abwassersystem, das mit der Toilettenanlage in Verbin-
dung steht.

Die Wet Unit Galley wird von dem Bordnetz mit einer Spannung von 115V versorgt. Alle e-
lektrischen Systeme der Kiche sind Uber Sicherungen geschitzt, die sich in dem ,,Galley
Control Panel“ befinden. Das Galley Control Panel ist ein Bedienelement fiir das Flugperso-
nal und befindet sich in der Kiiche. Hier lassen sich alle Sicherungen der Kiichensysteme (-
berwachen und bestimmte Systeme ber beleuchtete Schaltkntpfe ein- und ausschalten.

In Bild 8.1 ist lediglich als Beispiel der Aufbau eines Galley Control Panels schematisch dar-
gestellt.

Im Galley Control Panel, das Bestandteil dieses Projekts ist, befinden sich Schalter und Si-
cherungen fiir folgende Systeme:

Sicherungen:

e Heizofen,

e Beleuchtung Arbeitsbereich,

e Getrankezubereiter (Kaffee- und Teemaschine),
e Kihlaggregat,
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e Testsystem fur Zu- und Abwasserleitung,
e Gleichrichter,
e Deckenbeleuchtung.

Schalter:

e Galley Heizung,

e Beleuchtung Arbeitsbereich,

e Testschalter fir Zu- und Abwassersystem,
e Kihlaggregat,

e Deckenbeleuchtung.

- BUM WARMER
- (1IF FITTED)

T HOT GUP
CIF FITTER)
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Bild 8.1 Schematischer Aufbau eines ,Galley Control Panel*
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8.4  Beschreibung der Galley Systeme

Um warme Speisen zubereiten zu konnen, besitzt der Ofen eine Zeit- und Temperatursteue-
rung (Bild 8.2 und 8.3). Uber ein Bedienelement lassen sich Zeit und Temperatur eines Heiz-
vorgangs einstellen.

Bild 8.2 Elektrischer Ofen Bild 8.3 Lage des Ofens in der Kiiche

Der Wasserkocher wird direkt von dem Trinkwassertank der unteren Rumpfhalfte versorgt
und beheizt das Wasser durch die elektrische Energieversorgung des Bordnetzes.

Mit dem Getrankezubereiter lassen sich heile Getrdnke wie Kaffee und Tee zubereiten
(Bild 8.4 und 8.5). Der Getrankezubereiter wird von dem Trinkwassersystem versorgt. Be-
heizt wird das Wasser entweder tber einen Behalter mit Heizspirale, oder mit einer Kanne auf
einer heilRen Bodenplatte. Der Getrdnkezubereiter hat zusétzlich eine Armatur, Uber der man
kaltes und warmes Wasser in eine Tasse einfullen kann.

J

N

{

L
S

~

Bild 8.4 Kaffeemaschine Bild 8.5 Lage der Kaffeemaschine in der Kiiche
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Die Beleuchtung der Kiiche geschieht tiber Leuchtstofflampen. Diese befinden sich im Be-
reich der Kiichendecke sowie in den Arbeitsbereichen. Am Galley Control Panel lassen sich
beide Bereiche uber unterschiedliche Schalter ein- und ausschalten.

Das Kuhlaggregat der Kuche regelt die Temperatur der Speisen und Getréanke in den Ser-
vierwagen sowie in dem Kichenraum.

Folgende Komponenten sind Bestandteil des Kihlsystems:

e Recirculation Unit,
e Remote Chiller,

e Galley Air Cooler,

e Air Cooling Unit,

e Kihlleitungen,

e Temperatursensoren.

Die ,,Recirculation Unit“ (RU) enthélt eine Pumpe und versorgt die ,,Remote Chiller” (RC),
»,Galley Air Cooler* (GAC) und ,,Air Cooling Unit* (ACU) mit Kihlfltssigkeit tber Kuhl-
leitungen. Das Kuhlmittel wird von dem Remote Chiller auf eine bestimmte Temperatur ab-
gekihlt. Der Abkuhlvorgang erfolgt wie in einem gewdohnlichen Kihlschrank. Die Kuhlflis-
sigkeit wird Uber einen elektrischbetriebenen Verdichter auf einen hohen Druck gebracht. Die
Flussigkeit erwarmt sich infolge der Verdichtung. Danach wird die Flissigkeit abgekuhlt, der
Druck bleibt beim Abkihlvorgang konstant. Anschliefend wird die Flussigkeit durch eine
Diuse geflhrt, wobei der Druck durch eine Expansion abnimmt und sich die Flissigkeit stark
abkihlt. Die abgekuhlte Flissigkeit des Remote Chillers wird zu den Galley Air Cooler und
Air Cooling Unit weitergeleitet. Beide Systeme wandeln die kalte Flussigkeit in kalte Luft
um, die in der Regel eine Temperatur von 4° C aufweist. Die kalte Luft zirkuliert in den Spei-
se- und Getrankewagen sowie in dem umgebenen Raum.

Temperatursensoren sind an den Kihlleitungen angebracht und senden elektrische Signale an
die Recirculation Unit, die die Temperatur entsprechend angleicht.

Kondenswasser, das sich in den Leitungen sowie Geraten ansammelt wird in das Abwasser-
system weitergeleitet.

Der Gleichrichter wandelt die 115V Wechselspannung des Bordnetzes in eine Gleichspan-
nung um, da bestimmte Systeme der Kiiche nicht mit einer Wechselspannung betrieben wer-
den koénnen.

Das Flugpersonal kann wéhrend des Fluges, sowie am Boden, mit dem Testsystem flr Zu-
und Abwasserleitung das Abwassersystem sowie die Wasserzuleitung tiber ein computerge-
steuertes System auf Funktionalitat tberprifen.
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9  Kabinensysteme (ATA 23 und 33)

Das Bauteil in Bild 9.1 ist Bestandteil zweierlei ATA-Kapitel. Die Leselampen und Sitz-
nummerbeleuchtung gehdren zum Kapitel Beleuchtung. Der Ansagenlautsprecher und das
Nichtraucherzeichen sind ein Teil der Kommunikation. Hierbei handelt es sich um die Kom-
munikation zwischen Flugpersonal und Passagiere sowie Cockpit und Passagiere. Beide Sys-
teme befinden sich zwar innerhalb eines Kastens, sind aber an unterschiedlichen Stromkreisen
angeschlossen. Die Beleuchtung ist am Stromkreis mit der Bezeichnung ,,LW* und die
Kommunikation an Stromkreis ,,RH“ angeschlossen. Zunachst wird auf das Kapitel der
Beleuchtung naher eingegangen.

Anschnall und
Nichtraucherzeichen

Lautsprecher

Bild 9.1 Leselampen und Lautsprecher der Passagiere

9.1 Kabinenbeleuchtung allgemein

Die Kabine wird von langlichen Leuchtstofflampen beleuchtet. Diese verlaufen an der Kabi-
nenwand oberhalb der Fenster und in der Kabinenmitte hinter den Gepdackstaufachern. Das
Flugpersonal steuert die Beleuchtung tiber das ,,Forward Attendant Panel” sowie das ,,Additi-
onal Attendant Panel*. Beides sind Bedienschaltflachen in den Arbeitsbereichen des Flugper-
sonals.

9.2 Passagier Leselampen

Die Leselampen der Passagiere befinden sich oberhalb der Passagiersitze und lassen sich iber
einen Schalter durch den Passagier an- und ausschalten (Bild 9.2). Als Leuchtmittel werden
Gluhbirnen mit einer hohen Leuchtkraft verwendet. Heutzutage werden zunehmend Leucht-
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dioden als Leselampen verwendet, da sie energiesparend sind und eine langere Haltbarkeit
aufweisen.

Das Flugpersonal kann Gber das FAP die Stromversorgung der Leselampen (berwachen und
entsprechende Fehler im System erkennen.

Zchalter

Leselam pen

Bild 9.2 Leselampen der Passagiere

Die Beleuchtungseinheit wird von Sammelschienen mit einer Wechselspannung von 115V
versorgt. Die Sammelschienen werden tber Sicherungen und Relais verschaltet und Gber
Transformatoren wird die 115V Wechselspannung auf 6V reduziert, um die Glihlampen zu
versorgen.

Die gesamte Beleuchtung in der Kabine lasst sich durch das Flugpersonal an dem FAP ein-
und ausschalten. Dies geschieht tber den Knopf ,,POWER READ* (Bild 9.3).

i CABIN LIGHTING ,I/ h

EMTRY ENTRY POMER
F F BLC o AFT
FE7 EIARTIETWT & R "BOWER
BET BET BRT BRET Mok BRT AV
o gl e B READ"
e GG Gand G /
i T s | W | i | Lo
L "
1205H FORWARD ATTEMDANT PAMEL
Bild 9.3 Forward Attendant Panel

Mit dem so genannten ,,Programming and Test Panel* kann man alle Leselampen auf Funkti-
onalitat Uberprifen. Beim Testdurchlauf werden alle Leselampen fur 3 Sekunden eingeschal-
tet und der Stromverlauf registriert. Anschliefend wertet das Programm den Test aus und
zeigt defekte Glihbirnen an.
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9.3 Passagier Lautsprecher

Die Lautsprecher der Passagiere befinden sich oberhalb der Sitze und werden verwendet, um
Ansagen fur Passagiere, Unterhaltungsmusik und Tonsignale an die Kabine zu senden. Jeder
Lautsprecher ist an einem so genannten DEU A angeschlossen. Die Bedeutung der DEU’s
wird im Abschnitt 10 n&her erlautert. An jedem einzelnen Lautsprecher lassen sich Lautstér-
ke- und Frequenzeinstellungen durchfuhren.

Sobald die Triebwerke gestartet sind, erhoht sich der Larmpegel in der Kabine. Entsprechend
werden die Lautsprecher der Passagiere automatisch auf 6 dB erhoht. Fiir den Fall, dass der
Druck in der Kabine abféllt und die Sauerstoffmasken aktiviert werden, wird die Lautstdrke
der Lautsprecher um weitere 4 dB erhéht, um Ansagen leichter verstéandlich zu machen. Jeder
Lautsprecher wird tber einen eigenen Verstéarker versorgt, der in dem DEU A eingebaut ist.
Der Verstarker hat ein Ausgangssignal mit dem Bereich -20 dB bis +10 dB in 2 dB Schritten.
Der negative dB-Bereich bedeutet, dass ein zu hohes Eingangssignal gedampft wird.
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10 Cabin Intercommunication and Data System
(ATA 23)

Mit dem ,,Cabin Intercom and Data System* (CIDS) ist es moglich zahlreiche Kabinensys-
teme zu kontrollieren, zu Uberwachen und zu testen. Die Programmierung des CIDS ist ab-
hangig von der Kabinenauslegung eines Flugzeugs. Da das CIDS ein anpassungsféhiges Sys-
tem ist, kann es in jedem Flugzeugtyp eingebaut werden, ohne groRe Umbauten in der Hard-
ware durchfuhren zu mussen.

Die Spannungsversorgung des CIDS geschieht uber Bussysteme. Im normalen Betrieb wird
das CIDS (ber den ,Service Bus* mit einer Gleichspannung von 28V versorgt. Versagt der
Service Bus, kommen zwei Batterien als weitere Spannungsversorgungen zum Einsatz, die so
genannten ,,Essential Bus“ und ,,Hot Battery Bus“. Wenn die Notfallspannungsversorgung
einsetzt, werden einige Anwendungen des CIDS gestoppt, sodass nur die essentiellen Systeme
betrieben werden.

Folgende Kabinensysteme werden von dem CIDS verwaltet:

e Ansagen an Passagiere,

¢ interne Kommunikation des Flugpersonals,
e Dbeleuchtete Warn- und Hinweisschilder,

e allgemeine Kabinenbeleuchtung,

e Toiletten Rauchmeldersystem,

e Beleuchtung der Fluchtwege,

e Druckbehélter der Notrutschen,

e Unterhaltungssysteme (Video, Musik).

Das CIDS ist aus folgenden Komponenten zusammengesetzt:

e Director,

e Forward Attendant Panel,

e Decoder Encoder Units,

e Programming and Test Panel,
e Additional Attendant Panel,
e Attendant Indication Panel.
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Bild 10.1 Schematischer Aufbau des CIDS-Systems

Der ,,Director” ist der zentrale Computer des CIDS-Systems und ist zur Sicherheit doppelt
vorhanden (Bild 10.2). Director 1 arbeitet im Normalbetrieb. Director 2 Gbernimmt sofort die
Funktion von Director 1 fir den Fall, dass dieser ausféllt. Falls beide Systeme versagen, wird
das Gerat betrieben, das einen weniger gravierenden Fehler aufweist. Beide Geréte haben, ab-
gesehen von der Stromversorgung, identische Ein- und Ausgangsbusbelegungen.

Alle Ausgangssignale der oben genannten Kabinensysteme und der CIDS-Komponenten wer-
den von dem Director empfangen. Die Kommunikation zwischen dem Director und der Kabi-
nensysteme geschieht tber so genannte ,,Decoder Encoder Units* (DEU’s) vom Typ A und
B (Bild 10.3). Die DEU’s des Typs A bilden die Schnittstelle zwischen den Directors und die
fiir die Passagiere relevanten Systeme, wobei die DEU’s des Typs B die Schnittstelle zwi-
schen den Directors und die fir das Kabinenpersonal relevanten Systeme bildet.

Ein DEU A kann bis zu maximal 3 Passagiersitze versorgen. Die DEU A sind oberhalb der
Sitze entlang der gesamten Kabine verlegt und flihren alle zum Director, der sich im Bug des
Flugzeugs im Avionikbereich befindet. Um Gewicht und Kabel zu sparen ist nicht jedes
DEU A direkt an den Director verbunden, sondern uber eine Reihenschaltung. Dabei ist jedes
zweite DEU A in Reihe miteinander verbunden, d.h. flr den Fall, dass eine Kabelverbindung
versagt, fallen nur die Halfte der DEU’s aus.

Die DEU B befinden sich im Bereich der Turen und sind an die Sprechanlage, die Drucksen-
soren der Druckbehalter fur Notrutschen und an der Notfallstromversorgung angeschlossen.
Im Vergleich zu den DEU A, sind an jeder Flugzeugseite alle DEU’s der Sorte B in Reihe ge-
schaltet.
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Bild 10.2 CIDS Director

Bild 10.3 DEU A

10.1 Forward Attendant Panel

Das ,,Forward Attendant Panel* (FAP) ist fur das Kabinenpersonal im vorderen Bereich des
Flugzeugs in der Nahe der Tur 1 platziert. Von hieraus kénnen alle an das CIDS angeschlos-
senen Systeme kontrolliert und kommandiert werden. Das FAP ist an die Directors und an die
DEU’s des Typs B angeschlossen.

Die Bedienoberflache des FAP teilt sich in vier Hauptbereiche auf:

¢ Klimaanlage

e Kabinenbeleuchtung

e Ansagen und Hintergrundmusik
e Wasser und Verschiedenes
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Klimaanlage:
In diesem Bereich des FAP werden die Temperaturen der Klimabereiche der Kabine ange-
zeigt.

Der Kabinenbeleuchtungsbereich des FAP beinhaltet mehrere Drucktaster zur Einstellung
der Kabinenbeleuchtung. Unterteilt wird die Kabine in die Eingangsbereiche und die Passa-
gierkabine. In beiden Bereichen befinden sich je zwei Beleuchtungsgruppen an der Decke und
zwei an den beiden Fensterreihen. Die Einstellung der Helligkeit der Beleuchtungskorper ge-
schieht Gber Drucktaster mit den Wahlmaoglichkeiten:

e BRT (volle Helligkeit)
e DIM1 (50% Helligkeit)
e DIM 2 (10% Helligkeit)

Die Stromversorgung fiir die Toilettenbeleuchtung, die Beleuchtung der Arbeitsbereiche des
Flugpersonals und die Passagierleselampen wird ebenfalls von hier gesteuert.

Ansagen und Hindergrundmusik
Dieser Bedienbereich dient dem Auswaéhlen und Abspielen von gespeicherten Ansagen sowie
der Auswahl und der Lautstarkenregelung der Hintergrundmusik.

Wasser und Verschiedenes
Auf den beiden LCD-Anzeigen wird der Wasserstand der Frischwasser- und Abwassertanks
angezeigt.

10.2 Attendant Indication Panel

Das ,,Attendant Indication Panel“ (AIP) ist das Bedienelement fur die Sprechanlage fur
Passagieransagen, sowie fir die interne Kommunikation zwischen dem Flugpersonal inner-
halb der Kabine (Bild 10.4). Das AIP wird zusétzlich fir die Anzeige von Fehlermeldungen
des CIDS in Form von optischen Signalen verwendet. Damit ist es fur das Flugpersonal auch
in grolReren Entfernungen moglich, auf Systemfehler aufmerksam zu werden.
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Bild 10.4 Sprechanlage des Kabinenpersonals

10.3 Aft Attendant Panel

Das ,,Aft Attendant Panel“ (AAP) ist das Bedienelement fur die Beleuchtung der Kabine
und der Eingangsbereiche, sowie das Testsystem der Rauchmelder und befindet sich im hinte-
ren Eingangsbereich der Kabine. Uber das AAP lasst sich die Beleuchtung der Kabinenberei-
che vergleichbar mit dem FAP steuern. Nachdem ein Test des Rauchmeldesystems durchge-
fuhrt wird und ein Fehler entdeckt wird, erscheinen in den AAP und FAP Warnleuchten. Die-
se lassen sich Uber den Knopf ,,.Smoke Reset*” zuriicksetzen (Bild 10.5). Falls ein schwerwie-
gender Fehler auftritt, kann dieser wahrend des Fluges zuriickgesetzt werden, nach der Lan-
dung erscheinen die Warnleuchten jedoch wieder, um das Wartungspersonal am Boden zu a-
larmieren. Nach der Landung ist es nicht mehr moglich Uber den Smoke Reset Knopf die
Warnleuchten auszuschalten.
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Bild 10.5 Aft Attendant Panel
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10.4 Programming and Test Panel

Das ,,Programming and Test Panel* (PTP) befindet sich links neben dem FAP und ist nach
dem Offnen einer Klappe in der Kabinenverkleidung zuganglich (Bild 10.6).

Folgende Funktionen beinhaltet das PTP:

e Uberwachung des Fehlerstatus des CIDS und der an das CIDS angeschlossenen Systeme,
e Durchfiihrung von CIDS Komponententests und Darstellung der Testergebnisse,

e Darstellung der detaillierten BITE-Fehlerdaten, die in den Directors gespeichert werden,
e Programmierung von CIDS Funktionen sowie Modifikation des Kabinen Layouts.

Das PTP hat ein alphanumerisches LCD Display, aufgeteilt in 4 Zeilen mit einer Lange von
20 Zeichen je Zeile. Aullerhalb des Displays, an den beiden Enden der jeweiligen Zeilen,
befinden sich Drucktaster. Diese werden durch die Zeichen > und < auf dem Display als an-
wahlbar gekennzeichnet.

Das PTP wird durch Gleichspannungssammelschienen mit Strom versorgt. Um das Display
einzuschalten, muss der Drucktaster ,,DISPL ON* betétigt werden. Das Display wird automa-
tisch 10 Minuten nach der letzten Betétigung einer Taste abgeschaltet. Zur Eingabe von Daten
steht eine alphanumerische Tastatur zur Verfligung.

Fur den operationellen Betrieb des CIDS ist das Vorhandensein des ,,Cabin Assignment Mo-
duls* (CAM) im PTP Voraussetzung. Diese Einheit speichert die Information Gber das Kabi-
nen-Layout und Systemeigenschaften.

Im CAM konnen drei vom Hersteller definierte und ein vom Betreiber modifiziertes Kabinen-
Layout gespeichert sein (Layout 1, 2, 3, M). In der Basiskonfiguration befindet sich nur ein
durch den Hersteller definiertes Kabinen-Layout. Das vom Betreiber definierte Kabinen-
Layout (M) basiert auf einer der gespeicherten Herstellerdefinitionen und ist deshalb nicht in
den Basisdefinitionen veranderbar.

Beispiel

Ist in der Herstellerdefinition eine 3 Klasseneinteilung vorgegeben, lassen sich in der Betrei-
berdefinition nur die Anzahl der Sitzreihen der jeweiligen Klasse (mit minimal 1 je Klasse)
festlegen.

Tabelle 10.1 Einstellung der Klasseneinteilung

Layout Varianten | Klasseneinteilung

Layout 1: 1. Klasse Sitzreihe 1-6 2. Klasse Sitzreihe 7-15 3. Klasse Sitzreihe 15-35

Layout M: 1. Klasse Sitzreihe 1-2 2. Klasse Sitzreihe 2-3 3. Klasse Sitzreihe 3-45




Bild 10.6

Programming and Test Panel
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Anhang A

Bilder der ausgewahlten Systemkomponenten

Bild A.1 Rotating Selector Valve

Bild A.2 Servo Valve (ohne Torquemotor)



Bild A.3

Bild A.4

Vakuum Toilette

Solenoid Valve
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Bild A.5 Rauchmelder lonisationsverfahren

Bild A.6 Fotoelektrischer Rauchmelder



Bild A.7

Bild A.8
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Halonléschbehalter

Sauerstoffversorgung der Passagiere (Verkleidung)



Bild A.9

Bild A.10

Galley Control Unit
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Bild A.11 Lautsprecher, Leselampen, Sitznummernbeleuchtung

Bild A.12 Lautsprecher, Leselampen, Sitznummernbeleuchtung (Rickseite)



84

DEUA

Bild A.13

DEU A (Innenansicht)

Bild A.14
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