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Aufgabenstellung fiir Studienarbeit

fur Herrn Tobias Ehlert

Titel {deutsch):

Explorative Entwicklung einer Methode fir die experimentelle Identifizierung eines Rotor-Inflow-Modells
im Flugversuch

Titel (englisch):

Development of an in-flight Experimental Model Identification Method for Helicopter Rotor Inflow

Erlduterung:

_ Das Institut fur Flugsystemtechnik entwickelt zur Unterstiitzung der Erforschung und Entwicklung
unbemannter Luftfahrzeugsysteme eine echtzeitfdhige flugmechanische Simulation dieser
Versuchstrager. Diese Simulation basiert auf physikalischen Beschreibungen der
Luftfahrzeugkomponenten.

Ein wichtiger Bestandteil dieser Simulation ist das Modell des Rotorsystems, fur dessen dynamische
Beschreibung eine Beschreibung der Rotordurchstrémung wichtig ist.

Am Institut wird ein Drehfligler mit Flettner-Doppelrotor betrieben, der mit einer leistungsfihigen
Messanlage zur Uberwachung des Rotorsystems ausgestattet ist. In dieser Studienarbeit soll eine
experimentelle Methode fiir die Identifikation eines geeigneten Inflow-Modells entwickelt werden.
Wahrend die Identifikation von Inflow-Modellen aus numerischen Strémungssimulationen und
Windkanalversuchen in der Literatur sehr gut behandelt ist, stellt die Identifikation aus
Flugversuchsdaten einen weniger erforschten Bereich dar.

Aufgabenstellung:

Im Rahmen dieser Studienarbeit soll ein Ansatz entwickelt und untersucht werden, der mithilfe von
Flugversuchsdaten auf ein Rotor-Inflow-Model fihrt. Die Literatur stellt hierflr eine grofe Anzahl an
moglicher Modellstrukturen bereit, aus denen eine geeignete auszuwdhlen ist. Das Modell soll flr eine
echtzeitfihige flugmechanische Simulation der vorliegenden Rotorkonfiguration geeignet sein.
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Im Einzelnen sind folgende Punkte zu bearbeiten:

e Literaturrecherche zum Vergleich verschiedener Inflow-Modellierungsansétze (beispielsweise
Peters) und Identifikationsmethoden,

Auswahl eines fur die flugmechanische Simulation geeigneten Inflow-Modellstruktur,
Ausarbeiten einer Methode zur Identifikation des Inflow-Modells aus Flugversuchsdaten
Bewertung der Umsetzbarkeit und potentiellen Genauigkeit der entwickelten Methode
Erstellen eines Berichtes gemaR den Richtlinien und Hinweisen fiir die Anfertigung von Studien-
und Diplomarbeiten des DLR-Institutes fur Flugsystemtechnik.

e o o o

Diese Studienarbeit wird im Deutschen Zentrum fur Luft- und Raumfahrt e.V. (DLR) bearbeitet. Alle im
Laufe der Arbeit zugdnglich gemachten Informationen sind vertraulich zu behandeln.

Bearbeitungszeit: [J 3 Monate (Bachelor) [] 6 Monate (Master)
[J Projektarbeit (Bachelor) Studienarbeit (Master)
(2 Monate) (3-4 Monate)
Betreuer: Dipl.-Ing. (FH) Andreas Voigt

Institut fur Flugsystemtechnik, DLR Braunschweig

Ausgabedatum: 10.05.2021

Abgabedatum: 10.08.2021

Prof. Dr.-Ing. Stefan Levedag
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Ubersicht

In dieser Arbeit wird die Modellstruktur des Dynamic-Inflow-Modells nach Peters und He fiir die
Anwendung auf Intermeshing Rotoren angepasst.

Dynamic-Inflow-Modelle stellen einen wichtigen Bestandteil des physikalischen Modells der Helikopter-
Flugphysik dar. Sie geben hier den Durchfluss der Rotorscheibe an. Das Institut fir Flugsystemtechnik
entwickelt eine flugmechanische Simulation eines Helikopters mit Intermeshing Rotor fiir die
Schiffsdecklandung.

Fir diese Simulation wird ein Dynamic-Inflow-Modell bendtigt. Jedoch sind die in der Literatur
beschriebenen Modelle nicht fiir diese Rotorkonfiguration validiert. Es werden wesentliche Effekte
genannt, die von den Literaturmodellen nicht beriicksichtigt werden und ein Vorschlag fiir eine
Modellstruktur erarbeitet. Dies betrifft die Uberlagerung der Rotorscheiben sowie Blattspitzenwirbel
und das Giersteuer durch asymmetrisches Nicksteuer.

Es wird vorgestellt, welche Besonderheiten die modifizierte Modellstruktur aufweist hinsichtlich der
Identifikation der Modellparameter aufweist. Im Gegensatz zu den in der Literatur beschriebenen
Verfahren werden Optimierungsverfahren zur Bestimmung der Inflow-ZustandsgréRen vorgeschlagen.
Fiir eine abschlielRende Bewertung der ausgearbeiteten Modellstruktur sind weitere Untersuchungen
hinsichtlich der erreichbaren Modellgiite sowie der Anwendbarkeit notwendig.
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1. FormelgroBenverzeichnis

a Auftriebsanstieg eines Blattelementes %

ag Wirbelkerndurchmesser

c Profilsehnenlange

c Lastvektor

Cr Entdimensionalisierter Schub

Cy, Entdimensionalisiertes Rollmoment

Cy Entdimensionalisiertes Nickmoment

Cy Entdimensionalisiertes Giermoment

e Modellfehler

F, Auftriebskraft senkrecht zur Rotorscheibe

f Ansatzfunktionen des induzierten Durchflusses
I Flachentragheitsmoment (Schlagen)

L Parametermatrix des Induzierten Durchflusses
M Parametermatrix des Induzierten Durchflusses
M Moment

N Blattzahl,

Modellordnung des Induzierten Durchflusses

Parametervektor
R Rotor-Radius
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Ty Messfehler
S Rotorkopfabstand
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u SteuergrofRen
u Strémungsgeschwindigkeit
v; Parameter des Induzierten Durchflusses

y AusgangsgroRRen
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2. Einfiihrung

Die Kontrolle nationaler Seegrenzen findet haufig durch Patrouillenfahrten statt. Hier kann die
Aufklarungsreichweite durch den Einsatz unbemannter Luftfahrzeuge, die von einem Patrouillenschiff
aus betrieben werden, gesteigert werden. Eine besondere Schwierigkeit dieses Missionsprofils stellt die
Landung auf dem Schiffdeck dar, da es durch den Einfluss des Schiffsrumpfes haufig zu Verwirbelungen
im Landebereich kommt. Das DLR entwickelt im Rahmen des Projektes MaRPAS (vgl. (1, 2)) eine
flugmechanische Simulation dieses Szenarios flir einen unbemannten Helikopter.

Eine besondere Herausforderung ist die Bericksichtigung dieser Verwirbelungen, bzw. der dadurch
erzeugten Krafte und Momente. Das aktuell verwendete Modell ist nicht geeignet, um die gewlinschte
Simulationsgilite zu erreichen, da lediglich der Mittelwert der Windgeschwindigkeit Gber der
Rotorscheibe bericksichtigt wird. Diese Modelle werden auch als Turbulenzmodelle bezeichnet.

Eine Variante von Turbulenzmodellen stellt beispielweise das CETI-Modell dar, das auf inverser
Simulation beruht (3). Hierbei wird von dem linearen Zustandsraummodell des Helikopters
ausgegangen und die Wirkung der Turbulenzen in Flugversuchen bestimmt. Eine genaue Kenntnis Gber
die aerodynamischen Zusammenhidnge am Rotor ist nicht notig. Fir diesen Ansatz werden keine
Messungen der Rotordynamischen ZustandsgroRen (bspw. Schlagmomente) bendtigt.

Eine Alternative hierzu besteht in der Nutzung von physikalischen Modellen, die zur Berechnung der
Blattkrafte und -momente genutzt werden. Diese beziehen unter anderem das Strémungsfeld an der
Rotorscheibe sowie die Blattbewegung als ZustandsgréBen mit ein. Ein wichtiges Teilmodell ist das
Modell des induzierten Durchflusses (engl. (Induced) Dynamic Inflow). Es wird in der
Blattelementetheorie genutzt, um die Durchstromung der Rotorscheibe und damit den Anstellwinkel
am Rotorblatt zu bestimmen. Die Verwendung eines Inflow-Modells hoher Giite fiihrt dazu, dass die
Reaktion auf Béen verbessert wird (4).

Lee et al. zeigten in (5), dass ein Peters-He-Inflow-Modell, angewendet auf die Blattelementetheorie,
fiir die flugmechanische Simulation eines Helikopters fir die Schiffsdecklandung geeignet ist.

Bei dem im Projekt verwendeten Helikopter handelt es sich um einen Dragon 50 "superARTIS" mit zwei
ineinander kimmenden Rotoren in Flettner-Bauweise (vgl. Abbildung 1).
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Abbildung 1: SwissDrones SDO 50 V2 "superARTIS".

Wahrend der Inflow der Rotoren in Standardkonfiguration gut erforscht ist und fiir eine Simulation auf
Literaturwerte zuriickgegriffen werden konnte, sind diese Modelle bisher nicht fir
Flettnerkonfigurationen validiert worden. Der Intermeshing-Rotor fiihrt zu spezifischen Effekten, die in
den vorliegenden Inflow-Modellen nicht beriicksichtigt werden. Fiir die flugmechanische Simulation des
superARTIS muss daher ein Inflow-Modell identifiziert werden. Insbesondere ist zu prifen, ob durch
Modifikationen der Modellstruktur die Modellgiite oder Anwendbarkeit des Modells verbessert werden
kann.

In der Literatur wird fir die Identifizierung unter anderem eine analytische Losung aus der
Potentialstromtheorie (6, 7) sowie Ergebnisse aus Windkanalversuchen oder CFD-Simulationen (8)
verwendet. Hohenemser (9, 10) hat ebenfalls gezeigt, dass es mdglich ist, mit Methoden der
Modellidentifizierung ein Inflow-Modell aus Flugversuchsdaten zu identifizieren. Fiir Gyrocopter wurde
bereits eine experimentelle Validierung des Pitt-Peters-Modells im Flugversuch fiir stationare
Flugzustdnde durchgefiihrt (11). AuRerdem ist die Arbeit von Gray zu nennen, der ebenfalls eine
Parameter-Identifizierungsmethodik auf den Dynamic Inflow angewandt hat (12).

Im Folgenden wird eine Methode zur experimentellen Identifikation eines Inflow-Modells fiir die
Verwendung in einer flugmechanischen Simulation der Schiffsdecklandung entwickelt. Dieser
Anwendungsfall fiihrt zu den folgenden Anforderungen an das Inflow-Modell:
e Das Modell soll in Echtzeit berechenbar sein.
e Das Modell soll die im Landevorgang auftretenden stationdren und dynamischen Zustdnde
realitdtsnah abbilden.
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Der superARTIS ist mit einer Messanlage ausgestattet, die die Aufzeichnung der Schlagmomente an der

Blattwurzel sowie die Rotormastbiegung und -torsion durch Dehnungsmessstreifen erfasst. Dartiber
hinaus findet eine optische Erfassung der Blattauslenkung statt. Diese Messdaten kénnen fir die

Identifizierung genutzt werden.

In dieser Arbeit werden zundchst die relevanten, in der Literatur beschriebenen Inflow-
Modellstrukturen vorgestellt sowie die Methode der Parameteridentifikation eingefiihrt. AnschlieRend
werden die Besonderheiten des Intermeshing Rotors hinsichtlich des Dynamic Inflows ausgearbeitet
und Modifikationen der Modellstruktur des Inflow-Modells vorgeschlagen. AbschlieRend wird darauf

eingegangen, wie die Modifikationen bewertet werden kénnen.
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3. Stand der Technik

Um spater eine Methode fir die Identifizierung des Inflow-Modells ausarbeiten zu kénnen, werden nun
zunachst die aus der Literatur bekannten, hier relevanten Inflow-Modelle vorgestellit.
AnschlieBend werden die iblichen Identifikationsverfahren vorgestellt.

3.1. Inflow-Modelle

In dieser Arbeit wird eine Identifikationsmethode fiir eine echtzeitfdhige, flugmechanische Simulation
erarbeitet. Das Inflow-Modell soll daher in Echtzeit berechenbar sein. Aufgrund dieser Voraussetzung
werden nur die Zustandsraummodelle betrachtet. Alternativ stehen unter anderem Free-Wake-Modelle
oder Prescribed-Wake-Modelle zur Verfligung.

Inflow-Modelle beschreiben die induzierte Geschwindigkeit tGber die Rotorscheibe. Es handelt sich also
um eine Funktion der Form

A=Ay, p). 1]

Mit dem Rotorradius r und dem Rotorazimut Y sowie einem Parametervektor p.
Die Anséatze nach Peters sowie Peters-He sind in Tabelle 1 wiedergegeben.

Tabelle 1: Ansatze der Inflow Modelle nach Peters, Pitt und He.

Modell  Ansatzfunktion Parameter Quelle
T T

Peters/ A=, + vs—=sin(}) + v, —cos(¥) p = (v, vs, vy) (6)

. R R
Pitt-Peters

N
Peters-He r P = (Vo,Vie) Visy - Ve Vns) (13)
A=vy+ ra Z[V"C cos(ny) + vy sin(ny)] 0 Fter TS Ne» TS
n=1

Fur die flugmechanische Simulation besteht der Vorteil des Peters/Pitt-Peters-Modells darin, dass die
resultierenden Nick- und Rollmomente stark mit den sin(y)) und cos(y)-Anteilen korrelieren. Es
handelt sich also um eine effiziente Darstellung fiir die Berechnung der flugmechanischen Krafte und
Momente.

Der Peters-He-Ansatz hingegen beriicksichtigt auch hoherfrequente Anteile. Soll die flugmechanische
Simulation beispielsweise auf atmospharische Turbulenzen besonders realistisch reagieren, wird daher
haufig ein Peters-He-Ansatz verwendet.

Die Parameter der Ansatzfunktionen sind von der Rotorbelastung abhangig, die durch den Vektor € aus
entdimensionalisiertem Schub Cr, sowie Roll- und Nickmoment C; und C,, dargestellt wird. Diese
Abhangigkeit wird im Peters-Modell durch eine einfache Proportionalitat, in den Modellen nach Pitt-
Peters und Peters-He durch ein Differentialgleichungssystem abgebildet. Diese Modelle werden auch
als Dynamic-Inflow-Modelle bezeichnet. Die Ansatze sind in Tabelle 2 wiedergegeben.
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Tabelle 2: Dynamic-Inflow-Modelle.

Modell  Ansatzfunktion Parameter Quelle
Peters Yo Cr L[3 %3 (14)
Ve CM
Pitt-Peters (1;'0) . (VO) (€T> M [3 x 3], (6)
M U'S + L™ Vs | = L
v, v, Cyr L[3 x 3]

Peters-He ?70 5" M[3 x N + 1], (13)

Vis o Cr L[3 XN +1]

M| e et =G
1'JNs Uns CM
Une UNc

Fiir die Matrixelemente sind in den entsprechenden Quellen Lésungen aus beispielsweise der
Potentialtheorie fiir einen Modellrotor gegeben.
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3.2. Identifikationsverfahren des Dynamic Inflows

Es soll nun zunichst ein Uberblick (iber die in der Literatur beschriebenen Verfahren zur Identifikation
von Dynamic-Inflow-Modellen gegeben werden.

Insbesondere ist hier die Methode nach Hohenemser zu nennen (10), die auf der Anwendung der
Parameterschatzverfahren auf den Dynamic Inflow beruht.

Das Prinzip der Modellidentifikation kann anhand von Abbildung 1 erlautert werden:

Der Ausgang y, des tatsdchlichen, durch Messdaten vorliegenden Systems, wird mit dem Ausgang y,,!
eines mathematischen Modells verglichen. Ein Algorithmus verdndert die Modellparameter p,, so, dass
das Modell das tatsachliche System moglichst gut abbildet, dass heiBt die Differenz & = y — ¥, minimal
wird.

Da der Ausgangsvektor des tatsachlichen Systems durch Messung ermittelt wird, steht fur die
Identifikation nur die durch eine Messabweichung erweiterte GroBe y = y¢ + 1 zur Verflgung.

Der Steuervektor wird hier mit u bezeichnet. Der Zustandsvektor x4 bzw. X, ist hingegen weder mess-
noch steuerbar.

u .l Tatsiichliches | % Ty
System T
iy i e
- Modell —

>

Rechenalgorithmus
— zur Ermittlung der [#—— Kriterium [«—
Modellparameter

Abbildung 2: Blockschaltbild der Parameterschatzung (15).

Hohenemsers Ansatz besteht darin, ein Dynamic-Inflow-Modell zu verwenden, um mithilfe der
Blattelementetheorie einen Zusammenhang zwischen den SteuergroRen (Nicken, Rollen, Kollektiv) und
den Blatt-Schlagwinkeln herzustellen. Es wurden die Parameter der Differentialgleichung aus Tabelle 2
im Zeitbereich identifiziert. Die Berechnung der jeweiligen Inflow-Parameter v; war nicht nétig. Indem
er den Ansatz des Dynamic-Inflow-Modells in die Blattelemente-Theorie einsetzte, war eine

! Die Formelzeichen der geschitzten GréRen werden durch eine Tilde markiert, um sie von den realen GréRen zu
unterscheiden.
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Eliminierung der v; durch Einsetzen in die Differentialgleichung des Pitt-Peters-Modells mdglich.
Hohenemser zeigte insbesondere, dass die Modellparameter bei Anwendung von Least-Square-
Optimierungsalgorithmen konvergieren.

Als Variante dieser Methode ist die Arbeit von Houston und Thomson zu nennen (11). Sie identifizierten
die Peters-Beiwerte v,, U5 und v, eines Gyrokopters. Da das Peters-Modell keine Differentialgleichung
darstellt, ist die Bestimmung des Inflow-Modells deutlich vereinfacht. Ziel war hier zu tGberprifen, ob
der Peters-Ansatz fiir die Verteilung des Inflows auch bei Rotoren in Autorotation einen sinnvollen

Ansatz darstellt.
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4. Entwicklung der Methode

Der Durchfluss der Intermeshing Rotoren weist gegenliber der Standardkonfiguration einige
Besonderheiten auf. Zunachst sollen diese herausgearbeitet und moégliche Lésungen zur Verbesserung
der Modellstruktur vorgeschlagen werden. Diese Losungsansatze sollen anschlieRend getestet werden.

4.1. Besonderheiten des Intermeshing Rotors

Das wesentliche Merkmal des Intermeshing Rotors ist, dass die Rotorscheiben sich schneiden und damit
eine gegenseitige aerodynamische Beeinflussung der Rotoren stattfindet. Auf den Rotor wirkt daher
nicht nur die selbst erzeugte induzierte Geschwindigkeit, sondern zusatzlich auch die induzierte
Geschwindigkeit des zweiten Rotors. Da diese den Blatt-Anstellwinkel beeinflusst, wird auch die
Auftriebskraft und damit die flugmechanischen Krafte und Momente beeinflusst. Wie man in Abbildung
3 erkennt, ist der Durchmesser des resultierenden Abwindes 2R; (rot schraffiert) deutlich geringer als
der Rotordurchmesser 2R. Dies hingt hauptsichlich vom Offnungswinkel § der Rotoren und dem
Abstand der Rotorkopfe s ab. Man erkennt daran, dass ein flachenméaRig grofRer Anteil der
Rotorscheiben dieser Wechselwirkung unterliegt.

Z2Ri

Abbildung 3: Uberlagerung der Abwinde der Rotoren.

Zusitzlich zur Uberlagerung der induzierten Geschwindigkeiten kommt es auch zur Beeinflussung durch
die Blattspitzenwirbel.

In Abbildung 4 ist schraffiert angedeutet, in welchem Bereich das Zentrum des Blattspitzenwirbels des
Backbordrotors auf die Rotorebene des Steuerbordrotors trifft. Diese Schnittkante beschreibt
naherungsweise einen Kreisbogen des Rotordurchmessers.
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Abbildung 4: Gegenseitige Beeinflussung der Rotoren durch Blattspitzenwirbel.

Zum anderen unterscheidet sich die Steuerung eines Intermeshing Rotors von der eines Rotors in
Standardkonfiguration. Wahrend in der Standardkonfiguration meist ein Heckrotor zur Giersteuerung
eingesetzt wird, werden beim Intermeshing Rotor die Rotorebenen gegensinnig um die Nickachse
gekippt.

Es kommt also bei Eingabe eines Giersteuers zu einer unsymmetrischen Rotordurchstromung, die von
den oben genannten Inflow-Modellen nicht abgebildet wird, da diese das Giersteuer nicht
bericksichtigen.

4.2. Ansatze zur Verbesserung der Inflow-Modelle

Die drei genannten Besonderheiten des Intermeshing Rotors beziiglich der Rotordurchstréomung sollen
im Inflow Modell beriicksichtigt werden. Die Probleme der Blattspitzenwirbel sowie der Uberlagerung
der Abwinde sollen durch zusétzliche Terme fiir die Blattwirbelinteraktion f},; sowie die Uberlagerung
der Abwinde f; im Ansatz fir den Inflow beriicksichtigt werden. Legt man das Peters-He-Modell
zugrunde, so folgt daraus

N
r . 2
A= Vo + E Z[Vnc cos(m/)) + Vns sm(m/))] + fbvi + fu 2l
n=1

Grundsatzlich ist der reine Peters-He-Ansatz bereits geeignet, diese beiden Interaktionen abzubilden,
da er einer Fourierreihe entspricht. Hierflir muss die Ordnung N des Ansatzes jedoch ausreichend hoch
gewadhlt werden, was zu einer deutlichen Erhohung der Modellparameter fihrt und damit die
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Modellidentifikation erschwert. Durch die hier gewahlte explizite Darstellung soll eine Reduzierung der

Modellparameter erreicht werden. Dafiir ist zunachst eine geschickte Definition der genannten Terme
zu finden.
Zunichst wird der Term konstruiert, um die Uberlagerung abzubilden.
Der Term soll folgende Eigenschaften haben:
e In dem Bereich, in dem eine Uberlagerung der Abwinde vorliegt, soll die Funktion f; # 0 sein.
Dies ist das Intervall ]R, oof.
e Mit zunehmender Entfernung von dem zweiten Rotorkopf soll f;; gegen Null streben.
e Die Funktion soll im Intervall r = [0, R] stetig differenzierbar sein. Dies erleichtert die der

Blattelementetheorie durchzufiihrenden numerischen Integrationen.

b5
Um eine solche Funktion zu konstruieren, wird die Testfunktion ¢,(x) = {exp (x5—b5) x| <b
0 x=b

verwendet. Die relevanten GrofRen sind fiir den Backbordrotor in Abbildung 5 gezeigt. Der Term ergibt

sich damit zu

R5
fo=1 Vi exp <W) lral < b [3]
0 Ty > b
mitr; = \/(COS(I,D) -1)2 + (sin(¥) - r + 5)2.

Vorteil dieses Ansatzes ist, dass lediglich ein weiterer Parameter vy eingefiihrt wird, der identifiziert

werden muss.

W=90°

Abbildung 5: Konstruktion des Uberlagerungsterms fiir den Backbordrotor.
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Fiir einen Rotordurchmesser R =1 und einem Rotorkopfabstand s = 0.3 ist diese Funktion in
Abbildung 6 fur v; = 1 geplottet. Mit einer durchgezogenen Linie ist der Backbordrotor gezeichnet. Der
Bereich, in dem eine Beeinflussung durch den Steuerbordrotor stattfindet, ist durch eine gestrichene

Linie markiert.

5 +
Rotorkopf Backbord Rotorkopf Steuerbord

1 0.5 0 -0.5 -1

Abbildung 6: Plot der Uberlagerungsfunktion f;.
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Nun wird der Term zur Berlicksichtigung der Blattwirbelinteraktion aufgestellt. Hierbei wird die

Annahme vorausgesetzt, dass der Rotoroffnungswinkel 26 klein ist. In diesem Fall treffen die
Blattspitzenwirbel ohne Versatz auf einem Kreisbogen auf die Rotorscheibe.? Die Blattspitzenwirbel
werden angendhert als ein Wirbelfaden auf diesem Kreisbogen.

Die Geometrie ist in Abbildung 7 dargestellt.

Rotorscheibe

irbelfaden

Abbildung 7: Geometrische Darstellung zur Betrachtung der Blattwirbelinteraktion.

Die Punkte M1 bzw. M2 markieren den Mittelpunkt der Rotorscheibe sowie den Mittelpunkt des
Wirbelringes. Fir die Geschwindigkeit, die der Wirbelring am Punkt A induziert, wird ein Lamb-Like-
Vortex mit finit-viskosem Wirbelkern verwendet. Dieser Ansatz schliel3t eine stetige Differenzierbarkeit

2 Fiir den superARTIS wird diese Anforderung als gegeben angenommen. Sollte der Offnungswinkel groR sein, so
treffen die Blattspitzenwirbel auf einem Kegelschnitt auf die Rotorscheibe. Die folgende Herleitung muss dann
entsprechend angepasst werden.

12
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aufgrund der Unstetigkeit im Wirbelkern zwar aus, wird aber aufgrund des akzeptablen

Rechenaufwandes dennoch gewahlt. Dieser Wirbeltyp wurde beispielsweise in (16) bereits fur die
Untersuchung der Blattwirbelinteraktion an Rotorblattern genutzt und so die Anwendbarkeit gezeigt.
Die von einem solchen Wirbel induzierte Geschwindigkeit vy, ist lediglich von der Entfernung zum
Wirbelkern 7;, abhangig und berechnet sich nach Gleichung [4].

i

_e T A [4]
Voo (1) = for = T 1—e % |-signum(r,)
v

Hier bezeichnet I' die Wirbelstdarke und ay den Wirbelkerndurchmesser. In (16) wird a;=0,05
angegeben. Die Wirbelstarke I' ist vom Auftrieb der zweiten Rotorscheibe abhangig und daher keine
Konstante. Da die Wirbelstarke (iber den Azimut allerdings als konstant angenommen ist, kann vom
mittleren Auftrieb auf die Wirbelstarke geschlossen werden. Der mittlere Auftrieb iber den Azimut
wiederum erzeugt den Mittelwert des Inflows v,. Als Naherung wird daher der Ansatz

['=vr-vy [5]

verwendet.
Der Abstand zum Wirbelfaden 7, kann aus Abbildung 7 als

n=R-— J(s +r- Sin(l,b))2 +(r- COS(IP))Z e}

abgelesen werden.
Damit ist der Ansatz fir die durch Blattwirbelinteraktion induzierte Geschwindigkeit

12
Vo oz 7
fbv=vr'2—nr(1—e“3)- [7]

Fir ay = 0,05 und v - vy = 2m ist dieser Ansatz in Abbildung 8 gezeichnet.
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Ansatzfunktion fiir Blattwirbelinteraktion fbv

——

Abbildung 8: Plot der Ansatzfunktion fur Blattspitzenwirbel f,,.

Fiir die Bericksichtigung des Giersteuers im Dynamic Inflow-Modell wird das Peters-He-Modell als
Grundlage verwendet. Dieses basiert auf der in Tabelle 2 genannten Differentialgleichung und
beriicksichtigt keine Giermomente. Da Intermeshing-Rotoren jedoch auch Giermomente erzeugen
kénnen, wird dieser Vektor um ein weiteres Element Cy erganzt.

Vo Vo
Ubv Vpy
Dy Uy Cr
1%
M 1.]15 + L_l vlS — CL M[4‘ XN + 3], [8]

V1c le Cm L[4 X N + 3]

: : Cy
Uns Uns
Une UNc

Damit werden 2 - 4N neu zu identifizierende Parameter eingefiihrt. Fiir den Wert von Cy wird das
flugmechanische Giermoment verwendet.

Unter Vernachlassigung von Deviationsmomenten wird das Giermoment nur erzeugt, indem beide
Rotoren asynchron Nicken. Daher kann eine Darstellung der Matrizen in der Form

aCr aCr aCr aCr
dvg VUne dvy Vne
L= P = Do Ell
dCy daCy <GCM dCy )
vy Iy, Vo dv, Iy,

14
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aCy aCy aCy aCy
R R
dv, 0y, av, 0Vp e
aCy 8CT 6CT aCr
M = S ol [11]
dCy aCN/ \ aCM acM)/
v, e Vh 61’70 o
aCy aCy Cy aCy
( - ee - ) = Nl.(_- cee - ) [12]
6170 avNC 6170 avNC

sinnvoll sein. Dies verringert die neu zu identifizierenden Parameter auf vyy und vy;. Aus dem
Hebelgesetz lasst sich auRerdem leicht herleiten, wie groR das asymmetrische Nickmoment sein muss,
um ein gefordertes Giermoment zu erzeugen. Dieser Wert kann als Naherung fiir vy oder als Startwert
fiir die Identifikation genutzt werden.

Die hier gezeigten Ansatze stellen Modifikationen der Modellstruktur dar. Diese basieren auf Annahmen
Uber die beteiligten physikalischen Phdnomene. Damit ist das modifizierte Modell ein sogenanntes Grey
Box Modell, wenn man die zugrundeliegende Modellstruktur des Peters-He-Modells als Black-Box-
Modell versteht.

Die Alternative zum hier gezeigten Vorgehen besteht in der Modifikation der Modellstruktur ohne die
Einbeziehung physikalischer Annahmen. Damit wiirde das Modell ein Black Box Modell bleiben.

Fiir die Verbesserung von Black Box Modellen im Bereich der Helikopter-Simulation existieren
insbesondere noch die folgenden Maoglichkeiten, die auf dem Hinzufligen weiterer Modelle niedrigerer
Modellordnung beruhen (vgl. (17, S. 116 f.)):

e |nput-/Output-Filter: Der Eingang und/oder Ausgang eines bestehenden Modells wird durch
einen Filter angepasst.

e Additives Modell: Zusatzlich zum Basismodell wird ein weiteres Modell, welches denselben
Eingang wie das Basismodell verwendet, erstellt. Der Ausgang des Gesamtmodells ist die
Summe des Basismodells sowie des additiven Modells.

In beiden Fallen wird fiir den Filter bzw. das additive Modell ein allgemeiner Ansatz gewahlt, das heift,
einer, der nicht auf physikalischen Herleitungen beruht.
Der Nachteil dieser Alternativen besteht in einer im Allgemeinen héheren Anzahl an zu identifizierenden

Modellparametern.

15
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4.3. Bewertung der Ansatze

Es wurde nun ein gegeniiber dem Peters-He-Modell modifizierter Ansatz entwickelt. Die Bewertung des
Ansatzes lasst sich in diese Fragestellungen aufteilen:
e Sind die Modellparameter mithilfe der vom superARTIS erfassten Messdaten bestimmbar?
e Erreicht das Modell hinsichtlich der Messdaten, durch die Erweiterung, eine Erhdhung der
Modellgiite?
Es werden nun Methoden fiir die Beantwortung dieser Fragen vorgeschlagen.

4.3.1. Identifizierbarkeit des modifizierten Inflow-Modells

Es wird nun zunachst gezeigt, wie die Modellparameter identifiziert werden. Anschliefend wird die
Anwendbarkeit des modifizierten Ansatzes bewertet.
Das Inflow-Modell besteht aus den Gleichungen [13] und [14].

Vo Vo
Ubv Ubv
Uy Uy CT
. v C
v — 1s
M S L7 = A [13]
vlC 1c M

\1.71\/5/ Uns
ijC vNC

N
D [¥ne COSP) + Vi SINCU)] + foi + fi
n=1

A= Vo + [14]

o=

Fiir die Parameteridentifikation werden zunéachst in Flugversuchen einige Messpunkte geflogen. Zu
jedem Messpunkt wird dabei der entsprechende Lastvektor C = (Cr, C, Cy, Cy) aus flugmechanischen
Gleichungen bestimmt. Hierfiir noch keine rotordynamischen Messdaten notig.
In einem zweiten Schritt werden Messdaten wie beispielsweise die Schlagmomente genutzt, um die
Inflow-Parameter v; aus Gleichung zu bestimmen. Indem man auch Messpunkte erfliegt, in denen sich
die induzierte Geschwindigkeit dndert, was in der Regel bei dynamischen Mandvern der Fall ist, kann
auch der Vektor ©; bestimmt werden.
Man hat nun einen Satz an Lastvektoren C mit den zugehdrigen v;- und v;-Vektoren. Diese kdnnen
genutzt werden, um die Matrizen L sowie M aus Gleichung zu identifizieren.
Es muss also

1. Der vorliegende Inflow mithilfe von Messdaten, sowie

2. die Parametermatrizen der Differentialgleichung
bestimmt werden.
Zundchst muss also gezeigt werden, wie die Parameter v; aus den Messdaten bestimmt werden kdnnen.
Hohenemser zeigte in (10), dass der Pitt-Peters-Ansatz so in die rotordynamischen Gleichungen
eingesetzt werden kann, dass man eine analytische Losung erhalt. Der hier gezeigte Ansatz verwendet
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jedoch Terme, die dies deutlich erschweren.® Daher wird hier ein numerischer Ansatz gewéhlt, der auf

der Blatt-Schlaggleichung beruht.

Eine gangige Naherung fiir die Berechnung der Schlagbewegung stellt die des starren Rotorblattes mit
Schlaggelenk dar.

Die Schlaggleichung dieses Systems lautet nach Johnson (14)

1
1,(B +Q2B) + Kg(B - B,) = f YR -F, dr. [15]
0

Hier ist B der Schlagwinkel, ), der Precone Winkel. I}, ist das Tragheitsmoment um das Schlagmoment
und F, die an einem Blattelement angreifende Luftkraft senkrecht zur Rotorscheibe. Das Integral in
dieser Gleichung ist das durch die Luftkrafte am Schlaggelenk wirkende Moment. Die Luftkraft in
Schlagrichtung E, an einem Blattelement lautet

ac

k== (U6 — upur) [16]
ur =rR-Q+ Q pusin (@) [17]
up = Vsin(a) + v + rR - B + BVcos(a)cos() (18]

Die Steuerwinkel 8,, 815 und 8, erzeugen zusammen mit dem Blatt-Twist 8;,, den Blatteinstellwinkel.

0 =6y+ 04,7+ 0 -sin(y) + 60, -cos() + 1 -0, [19]

Die Parameter des Steuerwinkels 8 bilden zusammen den Steuervektor u = (8, 61, 81)".

Ziel dieser Betrachtung ist die Bestimmung des Inflows, indem die Rotorkonstanten und
flugmechanischen GroRen in die Schlaggleichung eingesetzt werden.

Hat man einen Messdatensatz fur B(t) vorliegen, so kann man jetzt durch Optimierung die
Inflowparameter v; bestimmen. Der Optimierungsalgorithmus wird hier einen Satz an v; wahlen und
Gleichung [15] vorwirts integrieren. So erhélt man eine Schitzung fur die Schlagwinkel By = ¥ und
den Fehlerterm e = Z?:l(yM,i - yi)z, der den Root Mean Square Error darstellt.

Fiir die Vorwartsintegration der Schlaggleichung muss ein steifer Algorithmus verwendet werden. Fir
die Optimierung wird in dieser Arbeit die ,Optimization Toolbox” sowie die , Global Optimization
Toolbox“ von Matlab genutzt.

Damit ist jetzt ein Verfahren beschrieben, wie man aus einem Satz an Messwerten der Schlagwinkel die
Inflowparameter v; bestimmt werden kénnen.

Fiir die Anwendbarkeit ist es wichtig, dass der Optimierungsalgorithmus bei den korrekten
Parameterwerten konvergiert. Insbesondere aufgrund der Modifikationen der Modellstruktur stehen
hierfir keine Erfahrungen in der Literatur zur Verfligung.

3 Van der Wall zeigte beispielsweise erst kiirzlich eine analytische Lésung fiir das Trimmproblem, wenn ein
einzelner, geradliniger Wirbel in der Rotorscheibe liegt (18.
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Eine Methode, um die Konvergenz zu prifen, besteht in einer Simulationsstudie. Hierbei werden

zunachst einige Testfalle generiert, aus denen Uber flugmechanische Zusammenhange zunachst die
entsprechenden Lastvektoren C berechnet werden. Durch eine Trimmrechnung werden anschlieRend
die zugehorigen SteuergréBen bestimmt und ein hieraus resultierender Inflow v;, beispielsweise durch
CFD-Simulationen, berechnet. Die Vorwartsintegration der Schlaggleichung liefert nun die
Schlagwinkel. Werden diese Schlagwinkel mit einem Rauschen Uberlagert, so kann gleichzeitig die
Robustheit der Methode gegen Messrauschen getestet werden.

Aus den Schlagwinkeln kann nun mithilfe der oben gezeigten Methode ein Satz an Inflow-Parametern
U; bestimmt werden. Liegt der Root Mean Square unterhalb einer gesetzten Grenze, so ist das Verfahren
in diesem Punkt konvergiert. Wird dies flr eine ausreichende Menge an Testfallen durchgefiihrt, so kann
das Verfahren als konvergent angesehen werden.

Zusatzlich kann eine CFD-Simulation genutzt werden, um den Durchfluss der Rotoren bei einigen
Flugzustdnden zu berechnen. Durch eine Korrelationsanalyse kann anschlieRend geprift werden, ob die
modifizierte Modellstruktur fiir die Darstellung des simulierten Durchflusses geeignet ist.

4.3.2. Verbesserung der flugmechanischen Simulation

Fir die Anwendung in der Flugmechanischen Simulation werden die Inflow-Parameter in die
Schlaggleichung eingesetzt. Fiir die flugmechanische Simulation sind die Rotorkopf-Momente
entscheidend. Fiir ein einzelnes Rotorblatt betragt dieses nach (14)

M = Kg(B = Bp) [20]

Das Nick- und Giermoment betragt dann

21
M, = N f Md 4]
y=—5- | cos@)Mdy
0
21
N [22]
M, = 5 f cos(Y) M dy.
0
Der Rotorschub betragt
2w R
[23]

T=%fffz(r)drd¢.
00

Bei der Simulation durch Windfelder wird auf den Inflow-Term noch ein Turbulenzterm addiert. Dieser
stammt im Falle der Schiffsdecklandung haufig aus einer CFD-Simulation, sodass ein dreidimensionales
Vektorfeld vorliegt.

Gleichungen [20] bis [23] kdnnen in die bestehende flugmechanische Simulation implementiert werden.
So ist ein direkter Vergleich mit dem bisherigen Modell hinsichtlich der Modellgiite, d.h. wie genau das
Modell die Realitat beschreibt, als auch der nétigen Rechenkapazitat moglich.

Aulerdem kann eine Sensitivitatsanalyse durchgefiihrt werden. Hier wird der Einfluss der
Modellparameter auf die Schlagbewegung und damit letztendlich auf die flugmechanischen
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ZustandsgroBen getestet. Fur diesen Anwendungsbereich existiert ebenfalls eine Toolbox, die

verwendet werden kann (19).
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5. Zusammenfassung

In dieser Arbeit wurden zunachst das Flugmechanische Béenproblem in der Flugsimulation vorgestellt.
Eine mogliche Behandlung des Boenproblems besteht in der Verwendung eines physikalischen Modells
auf Basis der Blattelementetheorie. Ein Teilmodell der Blattelementetheorie stellt das Inflow-Modell
dar. Das Ziel dieser Arbeit ist, eine Methode fiir die Identifikation des Inflows von Intermeshing-Rotoren
zu erarbeiten.

Fir Rotoren in Standardkonfiguration stehen hier fir die flugmechanische Simulation geeignete
Modellstrukturen zur Verfigung, die bereits unter anderem durch CFD-Simulationen sowie
Windkanaltests und Flugversuche validiert wurden.

Es wurden aerodynamische Effekte gezeigt, die nicht in den in der Literatur beschriebenen Inflow-
Modellen berticksichtigt werden. Insbesondere wurde auf die Blattspitzenwirbel sowie die
Uberlagerung beider Rotordurchfliisse und das Giersteuer durch asymmetrische Nickausschlige
behandelt. Diese Effekte flihren dazu, dass die in der Literatur beschriebenen Inflow-Modelle
moglicherweise nicht fiir Intermeshing-Rotoren anwendbar sind.

Mit dem Ziel, die flugmechanische Simulation zu verbessern, wurden Modifikationen der Modellstruktur
vorgeschlagen. Hierfir wurden physikalisch motivierte Modelle fiir den Einfluss der Blattspitzenwirbel
sowie die Uberlagerung der Abwindkegel aufgestellt und das Peters-He-Modell um diese erweitert.
AbschlieBend wurde gezeigt, wie das ausgearbeitete Modell identifiziert werden kann. Die Erh6éhung
der Modellkomplexitat flihrt dazu, dass numerische Methoden zur Berechnung der ZustandsgréRen
verwendet werden. Die Literaturmethoden verwenden hierfiir analytische Lésungen.

AbschlieBend wurden Vorgehensweisen vorgeschlagen, um die Anwendbarkeit der Modellstruktur zu
Uberprifen. Hier ist sowohl die Konvergenz des Identifikationsalgorithmus als auch die tatsachliche
Verbesserung der Flugmechanischen Simulation gegeniliber Messdaten durch die modifizierte
Modellstruktur zu bewerten.
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6. Ausblick

Um die Anwendbarkeit der ausgearbeiteten Modellstruktur einschdtzen zu kdnnen, sollte die
vorgeschlagene Simulationsstudie durchgefiihrt werden.

Als erste Abschatzung zur Anwendbarkeit der Modellstruktur kdnnen CFD-Simulationen durchgefiihrt
werden. Hier kann tGberprift werden, ob die Annahmen Gber die Form der Blattspitzenwirbel sowie die
Wechselwirkung mit dem zweiten Rotor zutreffen. Gegebenenfalls ist die Modellstruktur anzupassen.
Ist die Modellstruktur bestatigt, so kann nun getestet werden, ob die Parameteridentifikation
konvergiert, und welche Anforderungen an die Messdaten hinsichtlich der Abtastrate sowie
Messvarianz gelten. Dies kann mit einer Sensitivitatsanalyse verbunden werden. Sollten die
flugmechanischen ZustandsgroBen keine Sensitivitat gegentliber einzelnen Modellparametern haben, so
kann die Modellstruktur angepasst werden.

AnschlieBend kann eine ldentifikation der Modellparameter durch Flugversuchsdaten durchgefiihrt
werden.

Um die Anwendbarkeit flr die flugmechanische Simulation zu testen, kann das Modell in Simulink
implementiert und in die Simulation eingefiigt werden. Dies erlaubt einen Vergleich mit dem bisher
verwendeten Modell

Sollte die Anwendbarkeit des Modells sich als ungeniigend herausstellen, so kénnen die erwdhnten
Methoden zur Verbesserung von Black-Box-Modellen genutzt werden. Das in der Literatur beschrieben
Inflow-Modell wiirde hier um Input-/Output- Filter oder ein additives Modell erganzt werden.
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